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)&. Ablest* 

Cryogenic wind tunnel T'3 under continuous blower operation has been 
the object of improvements and the installation of auxiliary equipment, 
dealing in particular with the enlargement of the liquid nitrogeh 
injection reservoir and the hook-up to a fast data acquisition system* 

, Folloxtfing a brief description of the installation and its functioning, we 
present the main experimental techniques and the instrumentation used 
in the cryogenic environment. 
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AUTHORS’ SUMMARY: 

Cryogenic wind tunnel T’3 under continuous blower operation 
has been the object of improvements and the installation of 
auxiliary equipment, dealing in particular with the enlargement 
of the liquid nitrogen injection reservoir and the hook-up to a 
fast data acquisition system. 

Following a brief description of the installation and its 
functioning, we present the main experimental techniques and the 
instrumentation used in the cryogenic environment. 

Current performance of the wind tunnel has been carefully 
summarized and the improvements were able to be applied during 
the study. An essential point clearly has to do with the 
characteristics of flow in the test stream. Measurements of 
pressure and temperature fluctuations have been carried out; the 
results obtained in operation at ambient and low temperatures 
have been compared. 

Finally, the systematic use of an integral method of 

computation of the boundary layer with heat transfer, as well as 

* 

an experimental study on a CAST 7 profile, yielded important 
information concerning the influence of a non-adiabatic wall 
temperature on the main aerodynamic characteristics. 
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1. - SUBJECT OB THE STUDY 

■ V " — 

The researches comprising the subject of this report are an 
extension of earlier studies on key problems posed in the low 
temperature operation of so-called continuous wind tunnels. 

The activities undertaken were aimed at the analysis of 
different problems connected with operation and measurements 
within a transsonic cryogenic wind tunnel system# experimental 
techniques and instrumentation, the flow quality, influence of 
walls etc. ) 

2. - V ALUE OF THE STUDY 

2.1.- Exact objectives of the research 

- Use of a pilot continuous operation installation 
to study problems and to determine their solutions 
with reference to continuous operation cryogenic 
wind tunnels. In particular, the performance of the 
installation will be analysed and the modifications 
which must eventually be introduced. 

-- To devise and put into use in the available instal- 
lation different experimental systems allowing a 
characterization of the low temperature flows. Very 
special analysis of the qualities of the flow and 
comparison of the results with respect to cryogenic 
and ambient temperature operation. . 

-- To generate theoretical studies with respect to the 
effects on the key characteristics of a 
non-adiabatic wall, the friction, heat flux, 
displacement thickness, and the amount of movement 
of the turbulent boundary layers, with and without 
pressure gradient. An experimental analysis will be 
carried out on the modifications of the aerodynamic 
coefficients as a function of the parameter of 
similitude (Tp/Tf), the ratio of the wall 
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temperature and the temperature of the non-adiabatic 
v/all . 

2.2. - Background of the study 

Construction of a type system for a continuous operation 
cryogenic wind tunnel enables flows at temperatures on the order 
of 120°K, and pressurizeable up to 4 bar. It is run-up initially 
in a first stage with a low power blower, and then into a second 
stage with a unistage driven by a variable speed, constant torque 
motor with a maximum power of 125 kW. 

Adjustment of the operation of the cryogenic wind tunnel, 
and adjusting the jet stream and the secondary throat so as to 
achieve transsonic speeds. 

Preliminary studies on measurement of the flow qualities 
(spatial uniformity and temperature fluctuations). 

Employment of an integral computational method to determine 
the influence of the level of wall temperature on the 
characteristics of the turbulent boundary layers. 

/ 8 / 

2.3. - Results previously obtained 

- Construction and adjustment of a continuous function 
cryogenic wind tunnel, equipped with blowers and 
their drive systems making possible transsonic 
velocities in the test flow section. First results 
on the performance of the total unit, particularly 
feasibility of regulating the rotation rate of the 
blower between 0 and 11,400 rpm. Tests of the 
reliability of different insulations and adhesives 
making up the internal insulation of the system. 

- Comparison of different thermal sensors and deter- 
mination of their response times, and calibration of 
the sensors. First results on the uniformity of 
temperature in the test airflow section. 

- Analyses of the principal parameters characterizing 
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the boundary layer as a function of various pressure 

/ 

gradients and of different temperature ratios Tp/Tf. 

3- COURSE OF THE STUDY 

3.1.- Summary of the different steps 

- Augmentation of the capacity of the liquid nitrogen 
injection reservoir, the capacity of which was 
raised from 160 to 580 liters. Long duration 
cryogenic tests were thus able to be carried out, 
especially confirming the efficacy of the internal 
thermal insulation, and pointing up the difficulties 
of manual regulation of the nitrogen flow to achieve 
proper stabilization of the temperature. 

- Moreover, the installation has been linked to a fast 
data acquisition system consisting of a 
HEWLETT-PACKARD mini-computer and various 
peripherals, through the use of which it was 
possible to carry out unsteady measurements of 
pressure and temperature. 

- Systematic measurement of the performance of- the 
wind tunnel and its blower within the operating 
regime of the wind tunnel. 

Study of the characteristics of the flow, 
particularly of those having to do with temperature 
fluctuations in the plenum chamber, and the 
fluctuation of pressure in the test flow section, 
for both cryogenic and ambient temperatures. 

- Elaboration of the integral computational method for 
turbulent boundary layers, with heat flux, and 
systematic application to carefully chosen cases. 
Experimental analysis of modifications of the 
aerodynamic coefficients as a function of the ratio 
of the wall temperature to the friction temperature 
of the fluid. 
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3. 2.- Description of the wind tunnel and its functioning 

y 

3.2.1- The loop and its auxiliary units 

In reference 2, one will find a detailed description of the 
loop and of its auxiliary units (systems for driving of the 
fluid, liquid nitrogen supply), as well as the materials used in 
internal insulation. 

It is recalled that we are dealing here with a wind tunnel 
with blower fan (1 stage/14 blades), driven by a 125 kW motor 
through a 3.8 ratio step-up transmission (figure 1). The loop is 
built of stainless steel, insulated inside by a thin layer of 5mm 
of PVC foam, covered with Triplex (aluminum sheet held between 
two layers of glass cloth). 

The test cell has a rectangular cross-section of 10 x 12 

2 

cm ; the Mach number to 0.8 can be secured by a secondary throat. 
The pressurization of the loop, which can attain 4 bar is taken 
care of by the injection of nitrogen, the evacuation valves then 
being in the closed position. 

The liquid nitrogen injection system is schematically shown 
in figure 2. A 580 liter pressur izeable tank provides, through a 
series of valves, the necessary nitrogen flow for rechilling of 
the flow. The four full jet nozzles, of conical form, (Fulljet HH 
15, HH 20W and HH 22) are installed perpendicular to the wall at 
the periphery of the high speed diffuser which immediately fol- 
lows the test cell. 

3.2.2.- Long duration cryogenic testing 

A limitation on the duration of cryogenic tests carried out 
in the first test series at T'3 was simply caused by the reduced 
volume (160 liters) of the liquid nitrogen reservoir available 
during the first phase. 

Provision of a reservoir of definitely larger capacity (580 
liters) avoided this limitation and made possible execution of 
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some long duration tests, yielding at the same time an attractive 
flexibility for the study of the regulation of the temperature of 
the circulation and more complete data on thermal transfer 
through the internal insulation and the re-chilldown of the metal 
framework of the loop. 

Thus figures 3 and 4 show an example of the results obtain- 
ed during a test lasting on the order of 25 minutes, this under 
the nominal conditions! 

Pi = 1 bar ; Ti = 120K ; M tegt flow = °* 8 

The wind tunnel was started up at ambient temperature and 
then liquid nitrogen was injected and the circulation temperature 
decreased rapidly; it was subsequently manually regulated to 
around the value previously selected. The pressure in the wind 
tunnel was here maintained at atmospheric pressure by wide open- 
ing of the discharge port. 

Figure 3 shows the evolution of the characteristics of 
pressure, temperature, Mach number and liquid nitrogen flow. It 
can be observed that the liquid nitrogen flow necessary to main- 
tain the temperature of the circulation at 120°K gradually but 
regularly declined, the reason evidently being that the thermal 
losses decrease at the same time. 

The characteristic which is very clearly the most sensitive 
to small variations in nitrogen flow is the temperature of the 
circulation; the variations around the values desired are linked 
to the difficulty of manual regulation employed in this first 
phase; a temperature regulating mechanism could be easily design- 
ed and would make possible assurance of satisfactory temperature 
stabilization. 

It can be seen that the temperature of test section wall 
rapidly stabilized at a value near that of the main circulation; 
the wall temperature in the plenum chamber is higher, the thermal 
transfers being decidedly weaker because of a lower velocity of 
flow. 

The efficiency of the internal thermal insulation is evi- 
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denced by the slow variation in the temperature of the metal 
framework. A deterioration in temperature on the order of 3 /min, 
at the outset' decreased subsequently to give, after 25 minutes, a 
framework temperature of about -35°C. 

3.3.- Experimental techniques and instrumentation 

3.3.1.- Measurement of pressures 

In order to measure the mean pressures of a flow, 
liquid or gaseous (liquid nitrogen injection pressure, generator 
pressure in the plenum), we employ a pitot probe connected to a 
pressure sensor operating at ambient temperature. The short 
length of the conduit (10 cm) suffices to prevent contamination 
of the cold fluid at the sensor; the gas enclosed in the tube 
does not flow. This technique makes possible pressure measure- 
ments with a response time sufficiently rapid for use in the 
majority of cases. 

However, to have access to pressure fluctuations, we have 
tested several KtJLITE XCQL sensors in the cryogenic environment. 

Their performance was assessed as satisfactory; in fact most of 
them showed good linearity of output voltage as a function of 
pressure at all temperatures. 

Their sensitivity increases as the temperature decreases, 
and the sensor zero drifts slightly; but these variations are 
entirely regulated; they probably can be compensated in large 
part within the range of temperature used. 

These sensors appear to be useable from now on, provided /ll/ 
the temperature of the sensing element is known; this., can be eas- 
ily determined by measuring the resistance of the gage point. 

Two fixtures were installed on the wall of the test cell 
section (figure 5) and tested under actual wind tunnel operating 
conditions. The sensor was mounted without constraint in a small 
metal mass (of brass) in order to avoid the larger temperature 
gradients in the interior of the sensor; indeed such gradients 
could be a source of error. 
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In case 1 (figure 5) the sensor temperature develops as a 
function of tj?e circulation temperature, whereas in the second 
case it remains at ambient temperature. 

The band width of each of these was determined on site by 
using the natural fluctuation of pressure within the wind tunnel. 
The sensor mounted near the wall has a bandwidth of 0-20 kHz, 
while the second has a more reduced band on the order of 8 kHz. 
The comparison of two frequency spectra (figure 5) shows that 
there are no detectible differences up to a frequency of 4 kHz 
(maximum frequency of analysis of pressure fluctuations in the 
test section which we had set for ourselves). In both cases a 
resonance is produced by the cavity between the wall and the sen- 
sor . 

A static pressure probe placed in the center of the flow 
was only specially designed such that the cavity in front of the 
sensitive membrane is reduced to a minimum, thus permitting fluc- 
tuation measurements at more than 20 kHz. After various calibra- 
tions, this probe served us as a reference to check the results 
provided by the sensors at the wall. A development of this probe 
which can be used in the cryogenic environment is envisaged. 

In the course of the study on pressure fluctuations in a 
cryogenic wind tunnel, we have chosen to use a fixture of type 2, 
because, first of all the bandwidth is sufficient and secondly 
the sensor does not drift in temperature which makes it possible 
to avoid zero drift and variations in sensitivity. 

3.3.2.- Measurements of temperature 

Platinum resistors are very precise and their use is con- 
venient; however, their response time is very long (several tens 
of seconds). We use them to carry out temperature calibrations, 
or as an indication of the mean temperature of flow in the wind 
tunnel . 

Thermocouples of classical fabrication (soldering of two 
filaments of 1/10 of a millimeter) not having given us satisfac- 
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tion on account of the problems of aging and of dispersion, we 
have turned to super-plated thermocouples of industrial design 
offering short response times /Ref. 2/. We use them either adhered 
to a surface bo measure wall temperatures or on insulated 
mountings to measure temperature in the heart of the flow and to 
carry out probes within the wind tunnel. 

In order to measure the temperature fluctuations, the most 
adaptable method is that of the cold filament; below we will des- 
cribe the apparatus used and its calibration. 

1 ) Measurement apparatus 

Temperature measurements were carried out by means of 
thermo-resistive filaments (plated tungsten filaments of 9 m 
diameter, located respectively in the plenum chamber and in the 
test section airflow. Each of the filaments is employed in a 
Wheatstone bridge powered at constant current. The equipment, put 
together at CERT/DERMES, involves two measurement channels in 
accordance with the layout in figure 6. The measurement current 
going through the filament can be selected to be 2, 5 or 10 mA, 
according to the dimensions of the filament and the conditions of 
use. 

In all of the investigations, the results of which are pre- 
sented here, the current was selected as 10 mA; under this con- 
dition, the sensitivity at the output of the bridge is on the 
order of 60 to 100 jLtV/K for the filaments where the resistors 
are between 1.5 and 2.5 jD. . After amplification (gain 100), one 
has a temperature signal of 6 mV to 10 mV/K, making possible 
evaluation of temperature fluctuations of an amplitude equal to 
0.2K. 

The filament located in the plenum chamber is mounted on a 
fixed support of a 40cm length. This length is sufficiently large 
that one can disregard thermal transfer by conduction along the 
length of this support. In addition, the length of the filament 
is 4mm, there being then a length/diameter ratio of > 400, which 
equally renders negligible the influence of the spindles on which 
the filament is soldered. 

On the other hand, the filament placed in the test airflov; 
section is mounted on a mobile support in order to be able to 

- 12 - 


/ 1 2 / 


O 



carry out probes. During the scanning, the support of the probe 
is caused to traverse the wall and therefore constitutes a heat 
sink with respect to the measurement filament in a way that is 
all the more important since the length of the support immersed 
in the airflow is very short. 

Moreover, the conductors connecting the measurement fila- 
ment and the equipment are equally prone to these temperature 
variations and the resistance in the line itself is variable. 

The preliminary experiments carried out by soaking the 
probe and a section of the support in liquid nitrogen and then 
putting them back into ambient temperature have shown that one is 
thus able to record at the output variations equivalent to 5 K , 
whereas the temperature at the filament level has remained per- 
fectly constant. 

It was therefore necessary for scanning of the airflow to 
use a different setup which would allow freedom from these dif- 
ficulties. This setup is sketched out below. 
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1. thermo-resistive filament 

2. current source 

il 

3. power ground 

4. measurement ground 

5. output 

It consists of a probe with 4 contact pins, hooked together 
in pairs at their extremities. Two of the leads are attached to 
the Wheatstone connection and carry a measurement current of 10 
mA. The two other leads are hooked together at the input to an 
isolating amplifier with high input impedance. The current which 
circulates in this part of the loop is on the order of 0.2 ftA, 
and the variations of the line resistance then only produce very 
small variations in voltage (< 1 well below the resolution 

of the measurement. 

2 ) Calibrations 
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! rhe calibration of the thermo-resistive filaments took 
place in situ by comparing them with a thermocouple placed in the 
airflow. The results are given in figure 7, and yield a sensi- 
tivity of 10.6 mV/K for the one in the airflow section, the lat- 
ter being more limited due to the geometry of the 4 pin probe. 

These calibrations were carried out by producing a-contin- 
uous variation of the temperature in the wind tunnel: lowering 
the temperature of the environment to 170K, then returning it to 
ambient. The absence of hysteresis in the recordings thus obtain- 
ed shows the response time of the 9 /^filament is noticeably 
equivalent to that of the fine-zone thermocouple. 

3.3,3.- Data acquisition system 

The T'3 wind tunnel is connected to an acquisition loop 
consisting of a HEWLITT-PACKARD 21MX computer and a certain num- 
ber of peripherals of which the main ones are: 
o an analog-to-digital multiplex converter 

o a magnetic tape deck 

o a disk unit 

o a console with screen graphics 

o plotting table 

o printer 

The signals from the different sensors are generally 

directly recorded on digital tape (figure 8), but can be in cer- 
tain cases be recorded on analog tape. It is sometimes necessary 
/Ref. 3/ to filter the signals; we use a low-pass ROCKLAND filter 
( 48 db/octave) . 

A computer program for rapid FOURIER transformation, de- 
tails of which are given /Ref. 3/, is used for computation of the 
spectrum linked to measurements of pressure and temperature fluc- 
tuations . 

3.4.- Performance of the wind tunnel 

We have applied ourselves also to characterize as precisely 
as possible the performance of the wind tunnel and of its drive 
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system (motor/ blower) as a function of the different parameters 
of flow in the test section airflow (Mach number/ pressure and 
temperature generatrices). This study has allowed us to check the 
validity of estimates which were carried out during the planning 
and to state precisely the improvements which can eventually be 
applied. 

The parameters characteristic of the functioning of the 
blower are: the rotation rate N , the driven volume output Q vol 
and the pressure ratio P^/P^. These values are generally correct- 
ed for standard conditions: Pio = 1013.2 mb, Tio - 288°K, in or- 
der to be comparative whatever the generatrix conditions; the 
variables become: 



For a fixed loop geometry, the outputs thus defined are 
only a function of the Mach number in the test section airflow; 
for T'3 they have been computed — figure 9. The velocity is 

equivalent to a Mach number at the blade tip. 

It is necessary to superimpose the curve of the loss of 

* 

load of the wind tunnel as a function of Mach number (figure 10) 
on the set of characteristic curves of blower function /Ref. 2/; 
reduced to standard conditions, this curve is unique (close to 
Reynolds effects). We have determined the total load loss in the 
loop A Pi/Pi as a function of output for differing /15/ 

conditions of pressure and temperature, (figure 10); one observes 
a rather elevated level of losses which attain 18% for M= 0.85. 

Pressure readings (Pi, Ps) at many points in the loop have 
made possible determination of velocity distributions in the dif- 
ferent sections (Plate 11) and the mean value of the impact pres- 
sure, thus giving a more precise idea about the distribution of 
load losses in the wind tunnel. 

This distribution varies slightly as a function of the 
parameters of the circulation (Mv, Pi, Ti); the following table 
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can be. roughly drawn up: 


Section of the loop ; 

Percentage of loss 

downstream of blower: ogive 

diffuser 

20% 

low velocity loop: elbows 3 and 4 

plenum chamber 

negligible 

high velocity loop: airflow test section 

throat 

nitrogen injector 
1st diffuser 

75% 

upstream of blower: elbow 2 

convergent 

5% 


It is clear that the high velocity part of the loop main- 
taining a high Mach number over a considerable length is the 
principal cause of relatively great load losses in the wind tun- 
nel. The separations which probably arise very quickly oh the 
ogive located downstream of the blower are also part of the 
non-negligible portion. 

The predicted performance of the blower has been checked 
out by the manufacturer (TECHNOFAN) and by us under atmospheric 
conditions (Pi = 1013 mb, Ti = 20°C) /Ref. 2/. It remains to 
verify the nominal functioning point (N » 11 400 rpm, P =118 kW, 
P 2^ P 4 3 1*18, Qm = 13.87 kg/s), corresponding to the loop specif- 
ications (Mv = 1, Ti = -150°C, Pi = 2.57 bar). 

A test has been carried out near these conditions (Mv = 
0.95, Ti = -133°C, Pi - 2.6 bar, N = 11 000 rpm); the values ob- 
tained agree very well w ith the theoretical curve for the blower 
determined for these conditions (Plate 12); the efficiency of the 
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assembly (motor, step-up gear, transmission shaft, blower) is in 
the neighborhood of 0.7, a value selected during project plan- 
ning. 

The jump in temperature measured here and there on the fan /16/ 
in the course of the above test is on other order of 12.5°. The 
adiabatic elevation in temperature due to compression is-7°; if 
one takes a blade efficiency of 0.75, one ought to measure a de- 
viation of 9.5°. The thermal losses at the blower location give 

- o 

rise therefore to an elevation in temperature on the order of 3 
(it is noted that there is no thermal insulation around the blow- 
er), which is equal to a heat flux of 32 kW; this value is al- 
together normal considering the high velocity flow in this sec- 
tion of the loop. 

The motor/blower assembly is therefore satisfactory. The 
main limitation is due to the maximum rotation rate (11 400 rpm), 
which as a function of ambient temperature, involves a Mach num- 
ber in the test section airflow of around 0.6 (figure 10). 

In order to get sonic velocity in the test section, there 
must be a blower rotation rate N /{q of around ] 5800 rpm; this 
can therefore only be attained for circulation temperatures below 
150°K. We limit ourselves in current useage to 9800 rpm;*in fact 
the motor at constant torque produces a power of 125 kW at 2580 
rpm (the step-up has a ratio of 3.8), but it is possible to over- 
drive it for a reasonable period up to 3000 rpm. 

We have looked to see (Plate 13) if the solution of chang- 
ing the ratio of the step-up gear (on condition that this would 
be technologically feasible) would not otherwise penalize us; in 
particular to increase the ratio of the unit is to reduce the 
rotation rate of the motor in cryogenic operation, and therefore 
to lower the available power, which would force us to limit the 
maximum pressure of the flow. 

With the motor at constant torque, the available power is 
proportional to the motor rotation rate, and therefore to the 
rotation rate of the blower {\i - % P ~ ™ • where r is the 
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step-up ratio and k is the coefficient of proportionality 


^ ^ J „/*■} I 

— — — * kW/rprn. One can also write 5 - • - — * 

2580 r 


if one 


sets a given rate wA/? (the Mach number being fixed), the avail- 

( i i ■* 

able power of the motor is proportional to for a fixed ratio 
r. The power curves have been plotted (figure 14) for a Mach num- 
ber in the test airflow of 0.85 (N /{0 being = 15 200 rpm), and for 
three step-up gear ratios r =3.8, 5 and 7; they are most certain- 
ly limited by the maximum power of the motor. 

These curves are to be compared to the efficiency at ap- 
proximately the power ^ necessary to drive the flow (figure 
15): c ( 5) vt)1 • which one can also wr ite'lP TJ = 

At a fixed Mach number ( -1 and are then known* 

figures 7 and 8 ), the necessary power is proportional to ./17/ 

One therefore establishes that the ratio (power necessary- 
/available power) is independent of temperature; it is only a 
function of the generatrix pressure of the circulation (the ratio 
of the step-up factor r and the efficiency of the blower remain- 
ing otherwise fixed.) 

Finally, if a ratio of 3.8 is maintained, a pressure of 3 
atm with a Mach number of 0.85 can be attained under cryogenic 
conditions, but it will not be possible to maintain the velocity 
in the airflow for more elevated temperatures due to the limit- 
ation on the blower rotation rate (current operation). On the 
other hand, with a step-up ratio of 5.9, the Mach number in the 
test airflow (Mv = 0.85) could be maintained regardless of temp- 
erature (100 to 300 K), but the maximum pressure of the flow in 
the wind tunnel would be 1.68 bar (the efficiency of the system 
has been estimated at 0.7). 

We give (figure 16) the unit Reynolds number for a Mach 
number of 0.85 as a function of the generatrix pressure and temp- 
erature in the circulation as well as the power necessary to 
assure the flow with a pressure ratio of 1.18. 
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3.5.- Quality of the circulation 


345.1. - Uniformity of temperature in the test section 

Vertical probes of temperature have been carried out 
in the test section airflow with a 9 ft m cold filament /Ref. 2/. 

It seemed to us to be desireable to confirm these results by 
measurements with a rapid response thermocouple (figure 16). The 
gradient obtained at the 120 K temperature is in agreement with 
previous experience: the maximum deviation here and there is 
% 1°C from the mean value. Several curves have been plotted; 
they represent different probes carried out under identical con- 
ditions; the cross-checking of the curves (figure 16) is correct; 
the experimental dispersion remains moderate. 

Consequently, these experiments have been repeated with a 
new setup regulated by the Department of Engineering and Research 
in Systems Mechanics and Energetics ( DERMES/CERT ) . It involves a 
cold 9 fX m filament in which the power and metering leads have 
been separated to eliminate parasitic effects (sec. 3.3.2.). 

Figure 18 presents the horizontal gradient of temperature 
in the test section airflow for Mach 0.6 and a flow temperature 
of 120 K. In the central part of the flow, the variations are 
small: £ 0.7°; the presence of very hot thermal boundary layers 
is recorded in the vicinity of the walls. The temperature grad- 
ient seems here to be slightly dissymmetric, but this dissymmetry 
thins out when the circulation temperature increases; in fact 
probes have been carried out for higher temperatures (Tie: 200 K, 

240 K, 300 K); the gradients became practically negligible. 

One can conclude that the uniformity of temperature obtain- 
ed in the test section airflov/ is very favorable throughout the 
range of temperatures employed. 

3.5.2. - Temperature fluctuations /18/ 

A basic series of measurements, carried out with the 
material DISA, has been undertaken to characterize the thermal 
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turbulence of the circulation under different test conditions 
/Ref. 3/. An example of the raw signal delivered by the cold fil- 
ament is shown in figure 19. The 5 yn, m probe was placed in the 
plenum chamber in order to avoid its mechanical destruction; in 
fact the velocity of the circulation in the test section airflow 
is on the order of 170 m/sec for a motor rate of 2600 rpm. 

Xn the case presented here (figure 19), the wind tunnel 
operates at ambient temperature (300 K); the cr est-to-cr est level 
of fluctuations (more than 1°C) is great compared to the level 
obtained under the same conditions with an induction wind tunnel 
/Ref. 4/. An analysis of the signal up to 4 kHz shows that one 
catches up with the background noise towards 1.5 kHz, which is 
not surprising considering the bandwidth of a 5 /tm filament of 
1mm length. 

Study of the signal up to 400 Hz (figure 21), besides the 
parasite frequencies (50 Hz and its multiples induced by the mot- 
or power supply), shows that the temperature fluctuations are 
essentially of very low frequencies. A spectral analysis was 
therefore carried out in the 0-40 Hz range (figure 20); it con- 
firms the slight dimunition of fluctuation level with reduction 
in temperature. The mean quadratic values plotted are thd follow- 
ing: 

background noise 0.07 Kelvin 

T « 135 K 0.15 

T = 300 K 0.21 " 

Therefore the injection of liquid nitrogen does not seem to 
induce the supplementary thermal turbulence. The reduction of 
this with the lowering of the circulation temperature is, at 
first sight, a surprising phenomenon considering the results 
earlier obtained int he T’2 induction wind tunnel /Ref, 4/. 

A second series of measurements was carried out with the 
help of the Department of System Mechanics and Energetics in or- 
der to study the correlation of fluctuations of temperature in 
the plenum and in the testsection airflow. The apparatus used for 
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these measurements is described in sec. 3.3.2. The motor rotation 
rate was maintained at 1800 rpm, which gives a good circulation 
velocity in the test section, on the order of 120 m/sec (given a 
Mach number of 0.43 for Tie = 200K). Very low frequency tempera- 
ture fluctuations (on the order of a Hertz) are generated at the 
site of the nitrogen feed by partial vaporization of the nitrogen 
in the ducts. 

In figure 22 we have shown the signals delivered by the two 
9 jLtm cold filaments after filtering at 40 Hz. There is estab- 
lished a displacement in time of the two curves, adjustable on 
the oscillations of the larger magnitude. However, the two sig- 
nals do not recur identically; it would seem that there is more 
turbulence in the plenum chamber than in the test section, in fact 
frequencies above one Hertz seem extinguished. 

The two signals have been analyzed; they show good /19/ 

correlation for a time displacement of 58 m/sec (figure 23). We 
present (figures 24 and 25) the frequency spectra recorded in the 
course of this test for which the circulation temperature has 
been stabilized at around 200 K. We have filtered the signals 
through a bandpass filter of 1-40 Hz, in which we are only inter- 
ested in the frequency range w here the significant differences 
between the two filaments seern to have appeared. 

Indeed, a slightly higher fluctuation level is recorded in 
the plenum chamber (figure 25) than in the test section airflow 
(figure 24) up to 10 or 20 Hz. Beyond this, the thermal fluctua- 
tions are flooded in the background noise in the test setup. 

3.5.3.- Pressure fluctuations 

A basic analysis consists of studying the noise level of 
the wind tunnel for different regimes of the motor (figure 26). 

At the outset an increase is determined for static pressure fluc- 
tuations measured in the test section airflow during increase in 
velocity. . 

The mean quadratic values obtained at ambient temper- 
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ature (300 K) for an analysis at 5 kHz are the following: 


rpm 

mb 

0 

0.1 

500 

0.2 

1000 

0.2 

2100 

0.6 

2600 

0.9 


It is also observed that, the characteristic frequency of 
the blower /Ref. 3/ is marked by a pressure fluctuation spike 
(almost at the measurement accuracy of the motor rate), figure 


26. 


After studying the noise of the wind tunnel at ambient tem- 
perature, we have compared the pressure fluctuation levels ob- 
tained in a stabilized regime for the different circulation temp- 
eratures and also compared them at an intermediate temperature 
with zero nitrogen input (the circulation then being in the re- 
heating phase). Two frequency ranges have been analyzed at 0-500 

Hz and 0-5 Hz, figures 27 and 28. The mean quadratic values 4 p % 


are then the f ollowing : f or N = 2600 rpm. (We note that the 
test was done at a constant blower rotation rate; the Mach number 
drops in the test section airflow as the temperature is increas- 
ed.) 


% 
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It is quite evidently established that the total energy of the 
fluctuation is more elevated than the size of the analysis range. 

Contrary to the situation obtaining in the T'2 induction 
wind tunnel (where the Mach number in the test section was con- 

A 

stant regardless of the circulation temperature thanks to a down- 
stream throat ) /Ref . 4/, there is an influence of the temperature 
level on the pressure fluctuation spectra. It does not appear 
that the liquid nitrogen injection should be blamed; indeed, when 
it is shut down, one does not regain the spectrum measured at 
ambient temperature, figure 27. 

In the current study, it would seem that the increase in 
noise with the lowering of the circulation temperature is assoc- 
iated with the increase in Mach number in the test section air- 
flow; the ratio 
eratur e . 

The static pressure fluctuation spectra have been presented 
in a normalized form /Ref. 3/, revealing the boundary layer noise. 
It is observed that the noise measured in the installation is 
relatively high; it will be possible to undertake a study in or- 
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der noticeably to ^diminish the level of fluctuations and to de- 
termine if possible the parameters involved in the variation of 
noise with the level of circulation temperature. 

3.6.- Problems associated with thermal flux and wall 

temperature for transsonic cryogenic circulation 
3.6.1.- Use of the results of an integral computation 
method for turbulent boundary layers 

The computational method used is described in summary /Ref. 
3/; one finds in this report the first results on the effect of 
heat flux at the wall on the values characterizing the boundary 
layer subject to the pressure gradients. An indication has also 
been researched on the evolution of the separation point as a 
function of the parameters: pressure gradient, wall temperature 
and pressure (or Reynolds number). 

In the current study, systematic use of the computer pro- 
gram makes possible comparison of the respective effects of heat 
flux at the wall and the Reynolds number. 

To show these phenomena there have been conceived distribu- 
tions of the Mach number which are very schematicized, where the 
gradient of velocity is constant; the analysis length is 1 meter. 
Requirements of the computation 

The various distributions of the Mach number are shown 
(figure 29), where M/Mr is carried forward as a function of x. Mr 

has been selected as equaling .7 or 1.2. The generatrix con- 

.* 

ditions are Tie - 120 K, Pie = 1 bar; the circulation is either 
laminar or turbulent (in the latter case the transition is initi- 
ated at abcissa X = 0.08m). 

Therefore we will study to take account of the influence of 
Tp around the adiabatic value (0.9 < Vif < 1.1), by the ratio of 
the relative variation of the characteristic magnitude selected 
to the relative variation of Tp: , where x will 

be the displacement thickness S/\ , the momentum thickness Q , 


<9 
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the contour parameter H = ^ A /0 , the coefficient of friction Cf. 

Likewise, to characterize the influence of the pressure Pi 
around the nominal value (0.5 < Pi < 2), corresponding to a var- 
iation in Reynolds number in the same ratio, one sets: 

^=(^r)/C aP X) 

The ratios and then respectively make possible measurement 

of the sensitivity of the magnitude X to variations in Tp and 
Pie. 


The evolution of the parameters of the boundary layer , 

Q , H and Cf in the turbulent regime or the laminar regime 
are represented as a function of X (figures 30 to 33), in our 
reference case (Mr ® 0.7, Pie = 1 bar, Tp = Tf), for the dif- 
ferent pressure gradients studied (figure 29). 

Results /22/ 

1) Laminar regime 


-influence of Pi 

It is established that in this case WW 
are entirely independent of the reference Mach number, of the 
intensity of the pressure gradient (positive, negative or zero), 
and of the station at which they are calculated. 

’V ’ll = 'W = - So 

-influence of wall temperature Tp 


The phenomenon is here more complex because if 

and are moderately varied, in contrast £c f is sensitive to the 

pressure gradient intensity and to the station being examined, 

the same tending towards - oO as one approaches the separation 

point (which is normal since Cf is zero at this point); on the 

other hand, it varies little as long as the reference Mach number 

is * 7 * - „ 

i < E$i< 1.2- 

-<U< £ & < o* 1 

i. < £„ < l.Z 
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The variations of are represented in figure 34. 

So that the -interpretation of these results can be clearer, 
we take for example the displacement thickness $S : a variation 
of 1% in Pi induces a variation of -0.5% in , whereas a vari- 
ation of 1% in Tp leads to a variation of 1 to 1.2% in , 

i.e.Tp has about twice the influence of Pi on 

For 0 , things are different: the influence of Tp is al- 

most zero for the pressure gradients of zero or positive, of 
which only that of Pi counts, and for negative pressure gradients 
-.2 , i.e. a ratio of influence of 2 to 3 in favor of Pi. 

For II, the case is simple since only the temperature of the 
wall affects this parameter, Pi having no influence at all. 

As for the coefficient of friction, it is preferable to 
refer to the figure (34) and ( since = -.5) to multiply the 
ordinate scale by 2 in order to take into account the relative 
influence of Tp and Ti. 

2) Turbulent regime 

-- influence of Pi 

Here one can makeexactly the same remarks as in the case of 
the laminar regime, namely that are insens- 

itive to the pressure gradient, reference Mach number and to the 
station chosen; however, the values are smaller: 

* 4 - 0*1 

- influence of Tp /23/ 

Here the situation differs from the laminar regime, and in 
an evident manner. Indeed, the scarcely constant coefficients are 
n °w: £S A £ c f 0 -$ < £§ a CO.S -3<£ e f < 

which practically depend neither on the pressure gradient nor the 
station of calculation. 

On the other hand, and have more extensive variat- 
ions as figure 35 shows; it will be recalled that remains 
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near 1. 

The influences relative to Tp with respect to Pi are there- 
fore on the order of 4 for , 1.5 to 2 for cf , as to $ from 

0 to 2, i.e. that the tendency can be inverted. For H, only the 
temperature on the wall has a detectible action. 

Note again that, as in the laminar, the reference Mach num- 
ber has a not very detectible influence (it displaces these val- 
ues at the very most at 0.1). 

Conclusion 

It will therefore be recalled from this comparison that the 
Reynolds effect is not generally negligible with respect to wall 
temperature (except for the contour parameter where the Reynolds 
has no influence); especially for the momentum thickness where i.t 
is known that the value by the profile outlet is directly linked 
to the drag by the SQUIRE and YOUNG relationship. 

However, the effect of a variation in parietal temperature 
is much more complex because it acts in a different way depending 
on the parameter studied and the pressure applied. 

It remains to emphasize the importance which the wall temp- 
erature has during operation in natural transition and no longer 
in triggered transition; indeed a study done in the United States 
has shown that the Reynolds number of the abcissa of the transit- 
ion point was directly proportional to <Vff ) ; one quickly 

takes into account the fact that an error of 1% in wall tempera- 
ture (which at these cryogenic temperatures is hardly more than 
1°) leads to an error of 7% in the Reynolds number of the transi- 
tion, and therefore in its position as well. Under these condit- 
ions, it is out of the question to neglect this phenomenon during 
operation in natural transition. 

3.6.2.- Experimental study on the effect of tempera- 


ture on a CAST 7 profile 

In the course of a test series carried out at T2 on the 
CAST 7 profile using adaptable walls, we studied the effects of a 
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temperature difference of the model with respect to the adiabatic 
temperature /Ref. 5/. 

Some minutes before the run at ambient temperatures (Tie » 

280 K), we heat the model using a heating cover? then the walls 
being prepositioned in accordance with a form close to the ad- 
justment, we recorded in the course of the run the evolution of 
the temperatures and the distribution of pressures along the pro- 
file (figures 36 and 37). 

During a single run, one can therefore follow the influence /24/ 
of Tp/Tf (figure 36) on the aerodynamic characteristics inferred 
from the pressure distribution measured on the profile, all the 
other parameters being otherwise constant (i = 0°, = 0.78, 

fixed pressure generatrix, immobile test section wall, triggering 
of the transition at 7% etc...). 

In figure 37 we present the distribution of the Mach num- 
ber recorded at the beginning and at the end of the run p - 

1.109 and 1.064 at 30% of chord). At first sight, the effect ap- 
pears negligible, however there is a small systematic deviation 
which is expressed by an evolution of the aerodynamic coeffic- 
ients ( , Cl , Cm ) (figure 38). 

We also revealed the effect of a variation in Reynolds num- 
ber by augmentation of the generatrix pressure of the circulation 
/Ref. 5/. A comparison between the two effects generates interest- 
ing data; for example, a modification in the coefficient of lift 
AC,, * -o.oi ( ACj/c* = -2%) will be produced by: 

- an increase in wall temperature of A T /r = 8% 
of - a reduction in Reynolds number of = 25% 

The conclusions drawn on the comparative effect of the Rey- 
nolds and the temperature are not identical, depending on the 
parameter observed (position of the shock wave, drag coefficient, 
lift coefficient, etc...), figure 38. 

Moreover, it would be necessary systematically to explore 
the envelope (in incidence and Mach number) of utilization of the 
profile to reach valid conclusions on the influence of wall temp- 
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erature. This first approach shows, however, that it requires 
relatively sophisticated measurement and analysis methods to de- 
tect the deviations generated by small variation in wall tempera- 
ture. 

4 . RECAPITULATION OF RESULTS ACHIEVED 

- An increase in the tank volume for the liquid nitrogen 
injection offers the possibility of carrying out long duration 
testing when the generatrix of pressure is 1 bar (checkout test 
or tuning up), but also stabilized runs at the maximum power of 
the blower (maximum pressure generatrix and Mach number in the 
test airflow). 

~ Problems of instrumentation relative to continuous cryo- 
genic operation have been grappled with in this pilot installat- 
ion. Thus it has been established that the principal solutions 
obtained for the T'2 wind tunnel in short runs (30 sec) opera- 
tion, /Ref. 4/, remain equally valid for long duration operation. 

- The performance of the current wind tunnel has been 
carefully verified in its entire range of uses. We attach parti- 
cular importance to determination of the distribution of load 

losses along the loop, as well as the velocity profiles in the 

* 

various sections. The high velocity section of greatest length 
represents the essential cause of losses in the loop. 

- We carried out a comparative study of the characteristics 
of the circulation relative to temperature fluctuations in the 
plenum chamber and to pressure fluctuations in the test section 
airflow, for both cryogenic and ambient temperatures. We found no 
increase in thermal and aerodynamic noise which seemed able to be 
induced by the injection of the liquid nitrogen. 

- The gradients of temperature of measurements in the test 
section airflow both horizontally and transversly showed good 
spatial homogeneity. 

- The systematic use, based on a realistic case, of the 
integral computational method for the laminar and turbulent 
boundary layers with heat flux allowed us to compare the effects 
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induced by a variation in Reynolds number or by a variation in 
wall temperature. The modifications produced by increasing the 
pressure generatrix in the circulation are relatively simple to 
analyze; on the other hand, a variation in the parietal temperat- 
ure involves much more complex modifications, particularly func- 
tions of the abcissa chosen or the pressure gradients studied. It 
would also seem that the transition point is very sensitive to 
the Tp/Tf parameter; tests carried out in free transition will 
thus be strongly affected by the temperature effect. 

~ An experimental study on the CAST 7 profile has been 
carried out in the T2 tunnel equipped with adaptive walls. The 
effect of temperature has been observed in a particular case (M©a 
= 0.78, i = 0 , triggered transition at 7 %) by heating the model 
before the run at ambient temperature. We have determined a small 
but systematic influence on the aerodynamic character istcs of the 
profile. However, one cannot conclude that the deviations caused 
by a model temperature slightly different than the adiabatic 
temperature are negligible in the presence of the influence of 
other parameters. 

5. CONCLUSION 

rnm$rnmm "v ..t mm 

The progressive upgrading of the loop (test section, blo- 
wer), of its auxiliary units (nitrogen supply), of instrumentat- 
ion (pressure sensors, temperature probes) and of its data acqui- 
sition system had as its object to put into full operation an 
installation in which research of a fundamental character could 
be carried out. 

However, detailed analysis of each of the steps makes it 
possible to obtain a great number of understandings on the design 
and functioning of cryogenic wind tunnels in general, which calls 
in new technology a number of aspects of which are not understood 
or are uncertain. 

In parallel with the experimental studies, it is important 
to develop methods of theoretical computation of which the 
essential point concerns heat transfer. We have emphasized 
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the influence of the wall temperature on the principal character- 
istics of the boundary layer. In fact, measurements which are to 
be carried out on a model in a cryogenic wind tunnel will be more 
or less affected by temperature difference between the model and 
the circulation flow. It is thus important to define the admis- 
sible tolerances, because these condition the design of the mod- 
els and the development of the tests. 

6. FUTURE PROSPECTS 

- One will investigate solutions likely to improve the 
aerodynamic functioning of the loop, making it possible to effect 
reduction in the load loss which ought to help the liquid nitro- 
gen consumption (because of the lessening of the power needed, 
the maximum Reynolds number achieved in the wind tunnel (by 
increasing the pressure generatrix), and the circulation quality 
(reduction of separations). 

- Improvements in the drive system will be studied (motor, 
step-up, blower), making it possible to cover, at transsonic vel- 
ocities, a range of operating temperatures definitely larger than 
the reduced range currently available. Especially, replacement of 
the current blower by a double-stage blower will allow an in- 
crease in the open area which will contribute to reduction of 
load losses in the loop and of the large thermal losses localized 
in this section. 

- Studies generated on wind tunnel instrumentation ought to 
be the followings 

o computer program for the boundary layer with heat flux, 
coupled with a computation of the potential aerodynamic field, 
o a method for computation of heat transfers in the interior 
of materials, coupled with an integral computation method for the 
boundary layers in the presence of a pressure gradient. 

- Finally, it is necessary right now to study the design of 
models for cryogenic wind tunnel tests: bringing the models to 
temperature before the measurement sequence, triggering of the 
transition for the boundary layers of small dimensions, or, on 
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the contrary, avoiding the risk of premature triggering of the 
transition produced by the pressure inlets. 
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TERMS FOR FIGURE 2: 

1. manometer, 

2. filling 

3. safety valve 

4. blowout disk 

5. pressure reduction valve 

6 . vent 

7. gas bleed 

8. regulation valve 

9. pressurization valve 

10. vacuum insulation 

11. supplementary injection valves 

12 . aerodynamic loop 

13. teflon flange placed in front of the primary diffuser 

14. float (verification of LN^ level) 
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TERMS FOR FIGURE 3 


1. impact pressure 


2 . motor rpm 

blower rpm 


3. impact temperature 

4. test section airflow Mach 
5„ liquid nitrogen input 
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FIGURE 4 : TEMPERATURES EXPERIENCES BY THE INSULATION AND THE i 
CRYOGENIC TESTING AT T'3 

1. metal temp 1st diffuser 2. metal temp second diffuser 

4. Tp- test section airflow 










TERMS FOR FIGURE 5: 


1. circulation 

2. pressure sensor 

3. brass 

4. operation at low temperature 

5. operation at ambient, temperature 







1. plenum filament 


2. test section airflow 
filament 
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FIGURE 9 : MASS AND VOLUME OUTPUTS IN THE T'3 WIND TUNNEL AS A 
FUNCTION OF MACII NUMBER IN THE TEST SECTION .AIRFLOW 

(REDUCED TO STANDARD CONDITIONS ) 

1. with test section volume output 

2. mass output 4- volume output in the return loop 

5. test section airflow in T'3 
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- . loi dos sections (My *0,52) t»-U = 36,7m/ 
2 ( Integrals (symetrie plane) »-U =37,2 m/s 


FIGURE 11 VELOCITY PROFILE BETWEEN ELBOWS 1 AND 2 OF THE T'3 LOOP 
1. law of sections 


2. integral (plane symmetry) 

3. transverse probe 


( - loi das sections (MysQ^)^ U =30 m/s 
Q .Integral® (revolution) ^Us 33,9 m/s 


250 BAS 


FIGURE 12 :: DISTRIBUTION OF VELOCITIES DOWNSTREAM OF THE BLOWER 
1. law of sections 2. integral ( revolution) 

3. high 4. low 
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FIGURE 13 : B: 
1. "Technofan 



ISO 
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™ir! gg . 14 : POWER NECESSARY TO OVERCOME LOAD LOSSES IN THE LOOP AT 

♦ M = °* 85 AS A FUNCTION OF PRESSURE AND TEMPERATURE 
1* test section airflow 



E19REL11 : THEORETICAL AVAILABLE MOTOR POWER AS A FUNCTION OF 
TEMPERATURE AT "A BLOWER ROTATION RATE AT WHICH TEST 

SECTION MACH NUMBER IS EQUAL TO 0.85 

It stfep-up ratio 
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FIGURE 16 : UNITARY REYNOLDS NUMBER AS A FUNCTION OF PRESSURE AND TEMPERATUR 

1. test section airflow 2 . necessary power 





FIGURE 17 : VERTICAL TEMPERATURE GRADIENT IN THE TEST SECTION AIRFLOW 
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FIGURE 19 : RAW SIGNAL DELIVERED BY THE COLD FILAMENT (5 fA,mj 
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Ij GURE 20 : COMPARISON OF TEMPERATURE FLUCTUATIONS IN THE PLENUM 

CHAMBER UNDER CRYOGENIC AND AMBIENT TEMPERATURE (50 Hz) 
1. background noise 



: COMPARISON OF FLUCTUATIONS OF TEMPERATURE IN THE 
PLENUM CHAMBER 
1. background noise 
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■1 IN THE TEST SECTION AIRFLO’ 


0,9 Hz 



IN THE PLENUM CHAMBER 
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FIGURE 27 : COMPARISON OF PRESSURE FLUCTUATIONS IN THE TEST SECTION 
AIRFLOW AT CRYOGENIC AND AMBIENT TEMPERATURES (500 Hz) 

1 . rpm 



FIGURE 28 ; COMPARISON OF PRESSURE FLUCTUATIONS IN THE TEST SECTION 
AIRFLOW (5000 Hz) 

1 . rpm 

2. backgound noise 
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FIGURE 29:' 


DIFFERENT GRADIENTS ENVISAGED 


ns. : DIFFERENTS GRADIENTS ENVISAGES 





FIGURE 30: 


EVOLUTION OF &1 AND <5 2 AS A 
FUNCTION OF X FOR DIFFERENT CASES 
IN THE LAMINAR REGIME M r .= .7 






IGURE 32 : . EVOLUTION OF & 1 AND 
TURBULENT REGIME 


§ 2 AS A FUNCTION OF X FOR DIFFERENT CASES IN THE 


FIG. 32 : 



FIGURE ' 33 : EVOLUTION OF H AND C[ AS A FUNCTION OF X FOR DIFFERENT CASES IN THE 

TURBULENT REGIME 


EVOLUTION DE H ET Cf EN FONCTION DE X 

POUR LES DIFFERENTS CAS EN REGIME TURBULENT 
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FIGURE 36 : EVOLUTION OF THE TEMPERATURE OF THE CAST 7 

PROFILE DURING THE RUN AT T2 PREHEATED PROFILE) 


T t°K ) 



0 10 20 30 40 50 60 


70 - 






FIGURE 38: 
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EVOLUTION OF THE DIFFERENT AERODYNAMIC COEFFICIENTS 
(Cxp, Cz, Cm) AS A FUNCTION OF THE TEMPERATURE OF 
THE MODEL 



1,05 1,10 1,05 1,10 




TERMS FOR FIGURE 38: 

1. test section wall: quasi-adapted 

2. test section wall: adapted 
2A. Tp fixed 

3. a precision of .. .given. . . 

4. corresponds to... 
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RESUME ir AUTEUR; 

La souffler ie cryogenique T*3 a fonctionnement continu par ventilateur a ete 
l’objet d T amelioration et d’un complement d ’equipement, concernant en particulier 
l 1 augment at ion du reservoir d f injection d T azote liquide et la liaison a un systeme 
d 1 acquisition de donnees rapide. 

Apres une breve description de 1 ’installation et de son fonctionnement, 
nous presentons les principales techniques experimentales et 1 ? instrumentation utilisee 
en ambiance cryogenique. 

Ies performances actuelles de la soufflerie ont ete soigneusement relevees, 
et les ameliorations pouvant y etre apportees sont en cours d’etude. Un point essential 
concerne bien evidemment les qualites de 1 f ecoulement dans la veine d’essais. Des 
mesures de fluctuations de pression et de temperature ont ete effectuees, les resultats 
obtenus en fonctionnement a temperature ambiante et a basses temperatures sont compares. 

Enfin, 1 ’exploitation systematique d’une methode integrale de calcul. des 
couches limites avec flux de chaleur, ainsi qu’une etude experiment ale sur un profil 
CAST 7, donnent des renseignement s importants concernant 1 T influence d T une temperature 
de paroi non adiabatique sur les principales caracterist iques aerodynamdques . 


NOTIONS D' INDEX AGE : 

Soufflerie dryoglbaique - Soufflerie transsonique - Soufflerie continue - 
Turbulence thermique - Transfert de chaleur - 
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1 - OB JET DE L ? ETUDE 


Les recherches faisant l'objet de ce rapport constituent le pro- 
longement das etudes anterieures sur les problemes essentiels qui se posent 
dans un ibnctionnement a basses temperatures des souffleries dites continues* 

Les activites developpees ont porte sur l’analyse des differents 
problemes lies au f onctionnement et aux mesures dans un circuit de souffle- 
rie cryogenique transsonique (techniques experimentales et instrumentation, 
qualites d ’ecoulement , influence de la temperature des parois) . 

2 - INTERET DE L T ETUDE 

2 . 1 . - 

•. Utiliser une installation pilote a fonctionnement continu pour 
etudier les problemes et definir les solutions relatives aux souf- 
fleries cryogeniques a fonctionnement continu. On etudiera, en 
particulier, les performances de 1 f installation et les modifica- 
tions qui devront eventuellement y etre apportees. 

* Concevoir et mettre en oeuvre dans 1 1 installation disponible 

differents systemes experimentaux devant permettre une caracteri- 
sation des grandeurs des ecoulements a basses temperatures. Analyser 
tout specialement les qualites de 1 ’ ecoulement et comparer les 
resultats relatifs aux fonctionnements cryogenique et a temperature 
ambiante. 

. Developper les etudes theoriques relatives aux effets d f une paroi 
non adiabatique sur les caracteristiques essentielles, frottement, 
flux de chaleur, epaisseurs de deplacement et de quantite de mou- 
vement des couches limites turbulentes, avec et sans gradient de 
pression. Une analyse experimentale portera sur les modifications 
des coefficients aerodynamiques en fonction du parametre de simi- 
litude (Tp/Tf) » rapport de la temperature de paroi a la temperature 
de paroi adiabatique. 

2.2, - Historique de l f etude 

Construction d*un circuit typique d f une soufflerie cryogenique a 
fonctionnement continu permettant des ecoulements a des temperatures de I’ordre 
de 120°K, et pressurisable jusqu f a 4 bars. Mise en marche dans une premiere 
etape avec un ventilateur de faible puissance, puis dans une seconde etape 
avec un ventilateur mono-etage entraine par un moteur a vitesse variable et 
couple constant d f une puissance maximale de 125 kW. 

Mise au point du fonctionnement de la soufflerie cryogenique , et adap- 
tation de la veine et du second col pour atteindre des vitesses transsoniques. 

Etudes preliminaires a la mesure des qualites de l r ecoulement 
(uniformite spatiale et fluctuations de temperature) . 

Mise en oeuvre d T une methode integrale de calcul,pour determiner 
l r influence du niveau de temperature de la paroi sur les caracteristiques 
des couchejs limites turbulentes. 
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2,3, - Resultats_acquis anterieurement 

. Montage et mise au point d f une soufflerie cryogenique a /onc- 
tionnement continu, equipee d’une ventilation et de son systeme 
d’entrainement permettant d f atteindre des vit esses transsoniques 
dans la veine d’ essais. Premiers resultats sur les performances 
de l f ensembles en particulier possibility d’une regulation de la 
vitesse de rotation du ventilateur entre 0 et 11400 tour/min. 

Essais de fiabilite des differents isolants et colles composan.t 
1 ’isolation interne du circuit. 

. Comparaison de differents capteurs thermiques, et determination 
de leurs temps de reponse, etalonnage des capteurs. Premiers re- 
sultats sur 1’uniformite de temperature dans la veine d’ essais. 

. Analyse des principaux paramStres caracterisant la couche limite 
en fonction de divers gradients de pression et de differents rapports 
de temperature Tp/Tf . 


3 - DEROULEMENT DE L ’ETUDE 


3.1. - Resume des^diff erentes etapes 

- Augmentation du volume du reservoir d' injection de l’azote li- 
quide, dont la capacite a ete portee de 160 a 580 litres. Des essais 
cryogeniques de longue duree ont pu ainsi etre effectues, confir- 
mant notamment I’efficacite de l’isolation thermique interne et 
faisant apparaltre les difficultes d’une regulation manuelle du 
debit d’ azote pour obtenir une bonne stabilisation de la temperature. 

- D f autre part, 1 ’ installation a ete reliee a un systeme d ’acquisi- 
tion de donnees rapide, constitue d’un mini-ordinateur HEWLETT- 
PACKARD et de differents peripheriques, grace auxquels ont pu etre 
effectuees des mesures instationnaires de pression et de tempera- 
ture. 

- Mesure systematique des performances de la soufflerie et de son 
ventilateur dans le domaine de f onctionnement de la soufflerie. 

- Etude des qualites de 1 ’ecoulement, particulierement en ce qui 
concerne les fluctuations de temperature dans la chambre de tran- 
quillisation, et les fluctuations de pression dans la veine d* essais 
pour les temperatures cryogeniques comme pour les temperatures am- 
biantes . 

- Developpement de la methode integrale de calcul des couches 
limites turbulentes, avec flux de chaleur et exploitation syste- 
matique dans des cas judicieusement choisis. Analyse experimentale 
des modifications des coefficients aerodynamiques, en fonction du 
rapport de la temperature de paroi a la temperature de frottement 
du fluide. 
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3.2. - Descri£tion_de_la souff lerie_et de^son^fonctionnement 

3.2.1. - Le circuit et ses organes annexes 

On trouvera / Ref. 2 / une description detaillee du circuit et de 
ses organes annexes (systeme d f entrainement du fluide, alimentation en azote 
liquide), ainsi que des materiaux utilises pour l T isolation interne. 

Rappelons qu'il s'agit d f une soufflerie a ventilateur (a 1 etage et 
14 pales) 9 entralne par un moteur de 125 kW par 1 'intermediate d'un multi- 
plicateur de rapport 3,8 (figure 1). Le circuit est construit en acier 
inoxydable, isole interieurement par une mince couche de 5 millimetres de 
mousse p.v.c. recouverte de Triplex (feuille d f aluminium prise entre deux 
coxiches de tissu de verre) . 

2 

La veine d 1 essais a une section rectangulaire de 10 x 12 cm ; le 
nombre de Mach atteignant 0,8 peut etre fixe par un second col. La pressuri- 
sation du circuit pouvant atteindre 4 bars est assuree par l'injection de 
l f azote, les vannes d f evacuations etant alors en position fermee. 

Le systeme d T injection de I'azote liquide est schematise figure 2. 

Un bidon de 580 litres, pressurisable, foumit par 1* intermediate d'une 
serie de vannes les debits d T azote necessaire au refroidissement de l’ecou- 
lement. Les 4 buses a jet plain, de forme conique (Fulljet HH 15, HH 20 W et 
HH 22) , sont placees perpendiculairement a la paroi, a la peripherie du dif- 
fuseur grande vitesse qui suit immediatement la veine d f essais. 

3.2.2. - 

Une limitation de la dtiree des essais cryogeniques effectues dans les 
premieres campagnes d f essais a T f 3, etait due simplement au volume .reduit 
(160 litres) du reservoir d 1 azote liquide disponible dans cette premiere 
phase. 


L f approvisionnement d T un reservoir de capacite nettement plus grande 
(580 litres) a evite cette limitation, et a permis d T effectuer quelques essais 
cryogeniques de longue duree, donnant a la fois une souplesse interessante pour 
l’etude de la regulation de l f ecoxilement en temperature, et des informations 
plus completes sur les transferts thermiques a travers l f isolant interne et le 
refroidissement de la carcasse metallique du cricuit. 

On presente ainsi, figures 3 et 4, un exemple des resultats obtenus 
lors d f un essai d’une duree de l f ordre de 25 minutes, ceci dans les conditions 
norainales : 

Pi = 1 bar ; Ti - 120 K ; M 0,8. 

veine 

La soufflerie est demarree a temperature ambiante, puis on inject e 
l f azote liquide et la temperature de l f ecoulement decrolt rapidement ; elle est 
ensuite regulee manuellement autour de la valeur prealablement choisie. La 
pression dans la soufflerie est ici maintenue a la pression atmospherique par 
l 1 evacuation ouverte en grand. 
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La figure 3 montre 1 T evolution des caracteristiques de pression, 
temperature, nombre de Mach et debit d ’azote liquide. On observera que le 
debit d’azote liquide necessaire pour maintenir la temperature de l’ecoulement 
a 120°K, diminue lentement mais regulierement, la raison evidente etant que 
les pertes thermiques diminuent elles-memes dans le temps. 

La caracteristique tres clair ement la plus sensible aux petites 
variations du debit d’azote est la temperature de I’ecoulement , ; les ondula- 
tions autour de la valeur recherchee sont liees a la difficulty de la regula- 
tion manuelle effectuee dans cette premiere phase ; un dispositif de regulation 
automatique peut etre facilement conqu, et permettra d ’assurer en fait une 
bonne stabilisation de la temperature. 

L’essai a comport e egalement la mesure des temperatures de paroi, 
prises d’une part a la surface de l’isolant au contact de l’ecoulement (dans 
la chambre de tranquillisation et dans la veine d’essais), et d' autre part 
a la surface exteme du metal de la carcasse en differents endroits du circuit. 
Les resultats obtenus sont presentes figure 4. 

On observera que la temperature de paroi veine s’etablit rapidement 
a une valeur proche de celle de I’ecoulement ; la temperature de paroi dans la 
chambre de tranquillisation est plus elevee, les transferts thermiques y etant 
nettement plus faibles du fait d’une vitesse d'ecoulement plus petite. 

L’efficacite de l’isolation thermique interne est mise en evidence 
par la variation lente de la temperature de carcasse metallique, Une derive 
de temperature de l’ordre de 3° par minute, au depart, diminue ensuite pour 
donner au bout des 25 minutes une temperature de carcasse d’ environ - 35°C. 

3,3. - T ££^i 2 u ££_experimentales et_inst rumen tat ion 

3.3.1. - Mesure des pressions 

Pour la mesure des pressions moyennes d’un ecoulement liquide ou 
gazeux (pression d f injection de l f azote liquide, pression generatrice dans la 
chambre de tranquillisation) , nous utilisons une sonde pitot reliee a un cap- 
teur de pression travaillant a temperature ambiante. Une canalisation de faible 
longueur (10 cm) suffit a empecher.la contamination du fluide froid vers le 
capteur, le gaz enferme dans le tube ne debitant pas. Cette technique permet 
des mesures de pression avec des temps de reponse suffisamment rapides pour 
etre utilisee dans la majorite des cas. 

Cependant, pour acceder aux fluctuations de pression, nous avons teste 
plusieurs capteurs KULITE XCQL en environnement cryogenique. Leur comportement 
a ete juge satisfaisant ; en effet, la plupart presentent une bonne linearite 
de la tension de sortie, en fonction de la pression pour toutes les tempera- 
tures , 

Leur sensibilite croxt lorsque la temperature s’abaisse, et le zero du 
capteur derive legerement ;„mais ces variations sont tout a fait moderees, 
elles pourraient vraisemblablement etre compensees pour une large part dans 
la gamme de temperature utilisee. 
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D'ores et deja, ces capteurs paraissent utilisables, moyennant la 
connaissance de la temperature de 1 'element sensible ; on peut facilement 
la determiner en mesurant la resistance du point de jauge. 

Deux montages sur la paroi de la' veine d’essais ont ete realises 
(figure 5), et testes en condition reelle d 'utilisation de la soufflerie. Le 
capteur est monte sans contrainte dans une petite masse metallique (laiton) , 
pour eviter des gradients de temperature trop importants a l'interieur du 
capteur ; en effet,ces gradients pourraient etre une source d'erreur, 

Dans le cas 1 (figure 5), la temperature du capteur evolue en 
fonction de la temperature de 1 'ecoulement , alors que dans le second cas 
il reste a temperature ambiante. 

La bande passante de chacun d'eux a ete determinee sur place en uti- 
lisant la fluctuation naturelle de pression dans la soufflerie. Le capteur 
monte pres de la paroi a une bande passante de 0 a 20 kHz, le second a une 
bande plus reduite, de l'ordre de 8 kHz. La comparaison des deux spectres en 
frequence (figure 5) montre qu’il n'y a pas de differences sensibles jusqu’a 
une frequence de 4 kHz (frequence maximum d'analyse des fluctuations de pres- 
sion dans la veine d'essais que nous nous sommes fixee) . Dans les deux cas, 
une resonance est produite par la cavite entre la paroi et le capteur. 

Une sonde de pression statique, placee au centre de 1 'ecoulement , a 
ete tout specialement conque pour que la cavite devant la membrane sensible 
soit reduite au minimum, autorisant ainsi des mesures de fluctuation a plus 
de 20 kHz* Apres divers etalonnages, cette sonde nous a servi de reference 
pour controler les resultats fournis par les capteurs a la paroi. Un develop- 
pement de cette sonde utilisable en ambiance cryogenique est envisage. 

Pour la suite de l'etude sur les fluctuations de pression 4 dans une 
soufflerie cryogenique, nous avon6 choisi d'utiliser le montage du type 2 , 

car premierement la bande passante est suffisante et deuxiemement , le capteur 
ne derive pas en temperature, ce qui permet d' eviter les derives du zero et 
les variations de sensibilite. 

3.3.2. - Mesure des temperatures 

Les resistances de platine sont tres precises et leur utilisation est 
commode ; cependant, leur temps de reponse est tres long (plusieurs dizaines de 
seconde) . Nous les utilisons pour effectuer les etalonnages en temperature, 
ou comme indication de la temperature moyenne de 1* ecoulement dans la soufflerie. 

Les thermocouples de fabrication classique (soudure de deux fils.de 
l/10e de millimetre) ne nous ayant pas donne satisfaction a cause des problemes 
de vieillissement et de dispersion, nous nous sommes orientes vers des thermo- 
couples extra-plats de fabrication industrielle, presentant des courts temps 
de reponse / Ref, 2 /. Nous les utilisons soit colles sur une surface pour la 
mesure des temperatures de paroi, soit montes sur des' supports isolants pour 
mesurer la temperature au sein de 1 'ecoulement et effectuer des sondages dans 
la soufflerie. 

Pour mesurer les fluctuations de temperature. , la technique la mieux 
adaptee est celle du fil froid ; nous decrivons ci-apres le dispositif utilise 
et leur etalonnage. 
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1) Dispositif de mesure 

Les mesures de temperature ont ete effectuees au moyen de fils 
thermo-resistif s (fils de tungstene platine, diametre 9 y) , places respec- 
tivement dans la chambre de tranquillisation et dans la veine. Chacun des fils 
est utilise dans un pont de Wheatstone alimente a courant constant. L’ap- 
pareillage, realise au CERT/DERMES, comporte deux voies de mesure suivant le 
schema de la figure 6. Le courant de mesure traversant le fil peut etre choisi 
egal a 2, 5 ou 10 mA, suivant les dimensions du fil et les conditions d Uti- 
lisation. 


Dans toutes les experimentations dont les resultats sont presentes 
ici, le courant choisi etait de 10 mA ; dans ces conditions, la sensibilite 
en sortie de pont est de l’ordre de 60 a 100 yV/K pour des fils dont les 
resistances sont comprises entre 1,5 et 2,5 Q. Apres amplification (gain 100), 
on dispose d’un signal temperature de 6 mV a 10 mV/K permettant d’apprecier 
des fluctuations de temperature d ’amplitude egale a 0,2 K. 

Le fil place dans la chambre de tranquillisation est monte sur un sup- 
port fixe de longueur egale a 40 cm. Cette longueur est suffisamment importante 
pour que l f on puisse negliger l’effet de transfert thermique par conduction 
le long de ce support. Par ailleurs, la longueur du fil est de 4 mm, soit un 
rapport longueur/diametre > 400 , qui rend egalement negligeable (dans la 

limite de la precision des mesures) l f influence des broches sur lesquelles 
est soude le fil. 

Par contre, le fil place dans la veine est monte sur un support mobile 
afin de pouvoir effectuer des sondages. Au cours d’une exploration, le support 
de la sonde est amene a traverser la paroi et constitue done un puits de cha- 
leur vis-a-vis du fil de mesure, et ceci de faqon d’autant plus importante 
que la longueur du support immerge dans la veine est plus court e. • 

Par ailleurs, les conduct eurs de liaison entre le fil de mesure et 
1 f appareillage sont egalement soumis a ces variations de temperature, et la 
resistance de ligne est elle-meme variable. 

Des experiences preliminaires effectuees en trempant la sonde et une 
partie du support dans l’azote liquide, puis en les retirant a l’atmosphere 
ambiante, ont montre que l’on pouvait ainsi enregistrer en sortie des varia- 
tions equivalentes a 5 K, alors que la temperature au niveau du fil etait 
restee parfaitement constante. 

II a done fallu utiliser, pour 1 ’exploration de la veine, un montage 
different qui permette de s’affranchir de ces inconvenients. Ce montage est 
schematise ci-dessous. 
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II comporte une sonde a 4 broches, reunies deux a deux a leurs extre- 
mities. Deux des broches sont reliees au joint de Wheatstone et sont traversees 
par le courant de mesure de 10 mA. Les deux autres broches sont reunies a 
1* entree d'un amplif icateur d f isolement a haute impedance d 1 entree. Le cou- 
rant qui circule dans cette partie du circuit est de l'ordre de 0,2 yA, et 
less variations de la resistance de ligne ne produisent alors que des varia- 
tions de tension tres faibles (< 1 yV) , bien inferieures a la resolution 
de la mesure. 

2) Etalonnages 

Les etalonnages des fils thermo-resistif s ont ete effectues in situ 
par comparaison avec un thermocouple place dans la veine. Les resultats sont 
donnes sur la figure 7, et donnent une sensibilite de 10,6 mV/K pour le fil 
place dans la chambre et 8,2 mV/K pour celui place dans la veine, ce dernier 
etant plus court en raison de la geometrie de la sonde a 4 broches. 

Ces etalonnages ont ete realises en produisant une variation continue 
de la temperature de la soufflerie : diminution de temperature de I'ambiante 
a 170 K, puis retour a 1 'ambiante. L T absence d'hysterisis sur les enregis- 
trements ainsi obtenus montre que le temps de reponse des fils de 9 y est 
sensiblement equivalent a celui du thermocouple en couche mince. 


3.3.3. - Systeme d f acquisition des donnees 

La soufflerie T*3 est connect ee a une chaine d 1 acquisition , constitute 
d ? un calculateur HEWLETT-PACKARD 21MX et d f un certain nombre de peripheriques 
dont les principaux sont : 
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. un multiplexeur-convertisseur analogique digital , 

• un derouleur de bande magnetique , 

• une unite de disques , 

• une console avec ecran graphique , 

. une table traqante , 

• une imp r iman t e • 

Les signaux des differents capteurs sont generalement directement 
enregistres sur bande numerique (figure 8), mais peuvent dans certains cas 
etre enregistres sur bande analogique. II est parfois necessaire / Ref. 3 / 
de filtrer les signaux ; nous utilisons un filtre passe-bas ROCKLAND (48 db/ 
octave) . 


Apres avoir relie les appareils de mesure a la chaine d f acquisition, 
il a fallu mettre au point les programmes d ’acquisition et de depouillement 
particulierement conqus pour benef icier d’une grande souplesse d ’utilisation. 

Le depouillement s’effectue des la fin de 1’essai cryogenique. 

Pour les calculs de spectre lies aux mesures des fluctuations de 
pression et de temperature, il est utilise un programme de calcul par 
transforme de FOURIER rapide, dont le detail est donne / Ref. 3 /. 

3.4. - Performances_de_la soufflerie 

Nous nous sommes attaches a qualifier aussi precisement que possible 
les performances de la soufflerie et de son systeme d ’entralnement (moteur- 
vent ilateur) , en fonction des differents parametres de 1’ecoulement dans la 
veine d’essais (nombre de Mach, pression et temperature generatrices). Cette 
etude nous a permis de controler la validite des estimations qui avaient 
ete effectuees lors de l’avant-projet , et de preciser les ameliorations qui 
peuvent eventuellement y etre apportees. 

Les parametres caracteristiques du fonctionnement d’un vent ilateur 
sont : la vitesse de rotation N , le debit volumique entralne Qvol et le 

rapport de pression . Ces grandeurs sont generalement ramenees aux condi- 

tions standards : Pio = 1013,2 mb, Tio = 288°K, pour etre comparatives quelles 
que soient les conditions generatrices ; les variables deviennent : ^ 

/ Q ^e avec \s^ 2 

Pour une geometrie de circuit fixee, les debits ainsi definis ne 
sont fonction" que du nombre de Mach dans la veine d’essais ; ils ont ete . 
calcules pour T ’3 figure 9. La vitesse est 1 ’equivalente d’un nombre 

de Mach en bout de pale. ^ 


Au reseau de courbes caracteristiques du fonctionnement du ventila- 
teur / Ref. 2 /, il faut superposer la courbe des pertes de charge de la 
soufflerie en fonction du nombre de Mach (figure 10) ; ramenee aux conditions 
standards, cette courbe est unique (aux effets Reynolds pres). Nous avons 


determine la perte de charge totale du circuit 



en fonction du debit 
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pour differentes conditions de pression et de temperature 


(figure 10) ; on observe un niveau assez eleve des pertes qui atteignent 
18% pour M = 0.85. 


Des sondages de pression (Pi, Ps) en plusieurs points du circuit 
ont permis de determiner les distributions des vitesses en diffgrentes sec- 
tions (planche 11) et la valeur moyenne de la pression d' arret, donnant ainsi 
une idde plus precise de la repartition des pertes de charge dans la souffle- 
rie. 


Cette repartition varie lSglrement en fonction des param§tres de 
l'gcoulement (Mv, Pi, Ti) , on peut grossierement dresser le tableau suivant : 


Partie du circuit 

Pourcentage 
de perte 

Aval du ventilateur : OgiVe 

Diffuseur 

20% 

Circuit: basse-vitesse : Coudes 3 et 4 

* 

Chambre de tranquillisation 

negligeable 

Circuit haute-vitesse : Veine 

Col 

Injecteur d 'azote 
ler diffuseur 

75% 

Amont ventilateur : Coude 2 

Convergent 

5% 


11 est clair que la partie haute-vitesse du circuit conservant 
un nombre de Mach eleve sur une longueur importance, est la cause princi- 
pals des pertes de charge relativement. importantes de la soufflerie. Les 
decollements prenant naissance vraisemblablement tres tot sur 1 'ogive placee 
en aval du ventilateur, ont egalement une part non negligeable. 

Les performances previsionnelles du ventilateur avaient ete 
controlees par le constructeur (TECHNOFAN) et par nous-memes dans les condi- 
tions atmospheriques (Pi = 1013 mb, Ti = 20°C) / Ref. 2 / . II restait a 
verifier le point de fonctionnement nominal (N = 11400 tour/min., (y = 1.18 kW, 
%/n = i, 18, Qm = 13,87 kg/s) , correspondant aux specifications du circuit 
(Mv « 1, Ti « - 150°C, Pi » 2,57 bars). 

Un essai dans des conditions proches fut effectue (Mv “ 0,95, 

Ti a - 133°C, Pi - 2,6 bars, N ■ 11000 tour/min*) ; les valeurs obtenues 
sont en tres bon accord avec la courbe theorique du ventilateur determinee 
pour ces conditions (planche 12) ; le rendement de 1 ’ensemble (moteur, 
multiplicateur, arbre de transmission, ventilateur) est voisin de 0,7, 
valeur qui avait ete choisie dans 1 T etude du projet. 
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Le saut de temperatures mesurees de part et d 'autre du ventilateur 
au cours de l'essai precedent, est de l'ordre de 12°5> L 'elevation de tem- 
perature isentropique du a la compression est de 7°; si l'on prend un 
rendement des pales de 0,75, on devrait mesurer un ecart de 9,5°. Les pertes 
thermiques au niveau du ventilateur provoquent done une elevation de la tem- 
perature de l’ordre de 3° (remarquons qu'il n'y a aucune isolation thermique 
autour du ventilateur), ce qui correspond S des flux de chaleur de 32 kW ; 
cette valeur est tout a fait normale, compte tenu des vitesses de passage 
Slevees dans cette section du circuit. 

L' ensemble moteur-ventilateur donne done satisfaction. La principale 
limitation est due 3 la vitesse maximale de rotation (11400 tour/min.) qui, 
en fonctionnement a temperature ambiante, implique dans la veine un nombre de 
Mach proche de 0,6 (figure 10). 

Pour avoir une vitesse sonique dans la veine d'essais, il faut une 
vitesse de rotation du ventilateur «/Ve voisine de 15800 tour/min; elle ne 
peut done etre atteinte que pour des temperatures d'ecoulement infdrieures a 
150°K. Nous nous limitons dans 1 ’usage courant a 9800 tour/min. ; en effet, 
le moteur a couple constant delivre une puissance de 125 kW a 2580 tour/min. 
(le multiplicateur a un rapport de 3,8), mais il est possible de le surali- 
menter pendant des durees raisonnables jusqu’a 3000 tour/min. 

Nous avons regarde (planche 13) si la solution de modifier le rapport 
du multiplicateur (a condition qu'elle soit technologiquement acceptable), 
ne nous penalisait pas par ailleurs ; en particulier, augmenter le rapport 
de bolte, e'est diminuer la vitesse de rotation du moteur en fonctionnement 
cryogenique, done diminuer la puissance disponible, ce qui nous amenerait a 
limiter la pression maximum de 1'ecoulement. 


On 


Le moteur etant a couple constant, la puissance disponible 
est proport ionnelle a la vitesse de rotation du moteur, done a la vitesse de 

rotation du ventilateur N ,5>.l JL >ou r est le rapport du multiplicateur 

125 

et k le coefficient de proportionnalite k « kW/tour/min. 

2580 

peut aussi ecrire I. a & ; si l’on se place a une vitesse 77 

r 

donnee (soit un nombre de Mach fixe), la puissance disponible au moteur est 
proport ionnelle a Ve , pour un rapport r fixe* Les courbes de puissance ont 
ete tracees (figure 14) pour un nombre de Mach dans la veine de 0.85 
(soit W/V© - 15200 tour/min.), et pour trois rapports du multiplicateur 
r = 3,8, 5 et 7 ; elles sont bien sur limit ees par la puissance maximum du 
moteur. 

(?) 

Ces courbes sont a comparer au rendement pres a la puissance J/n 
necessaire pour entraxner l f ecoulement (figure 15) : Q u0 ( % 


. A un 


que l f on peut aussi ecrire ^ s ^ ^ 

nombre de Mach fixe ( et sont alors connus, figures 7 et 8) , la 

\fW Ti 
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puissance necessaire est proport ionnelle a o.Vc? .On constate done que 
le rapport (Puissance necessaire/Puissance disponible) est independant de la 
temperature, il n f est fonctiori que de la pression generatrice de l’ecoule- 
ment (le rapport du multiplicateur r et le rendement du ventilateur 
etant fixes par ailleurs) . 

En conclusion, si l’on garde un rapport de 3,8, on peut en cryogenie 
atteindre une pression de 3 atm. avec un nombre de Mach de 0,85, mais il ne 
sera pas possible de maintenir la Vitesse dans la veine pour des tempera- 
tures plus elevees, due a la limitation de la vitesse de rotation du vemti- 
lateur (fonctionnement actuel) . Par centre, avec un rapport du multiplicateur 
de 5,9, le nombre de Mach dans la veine (Mv = 0.85) pourrait etre maintenu, 
quelle que soit la temperature (100 a 300 K) , mais la pression maximum de 
1’ecoulement dans la soufflerie serait de 1,68 bars (le rendement de 1 ’ensemble 
a ete pris egal a 0,7). 

Nous donnons (figure 16) le nombre de Reynolds unitaire pour un 
norabre de Mach de 0,85, en fonction de la pression et de la temperature gene- 
ratrice de 1’ecoulement, ainsi que la puissance necessaire pour assurer le 
debit avec un rapport de pression de 1,18. 

3.5. - Qualite de_l/ ecoulement 

3.5.1. - Uniformite de temperature dans la_veine d’essais 

Des sondages verticaux de temperature avaient ete effectues dans la 
veine d’essais avec un fLl fro id de 9 ym / Ref. 2 / . Il nous a paru sou- 
haitable de confirmer ces resultats par des mesures avec un thermocouple 
a reponse rapide (figure 16). Le gradient obtenu a la temperature de 120 K 
est en accord avec les experiences precedentes : l’ecart maximum est de 
+ ■ 1°C de part et d T autre de la valeur moyenne. Plusieurs courbes ont ete tra- 
cees, elles representent differents sondages effectues dans des conditions 
id antiques ; le recoupement de ces courbes (figure 16) est correct, la dis- 
persion experimentale reste moderee. 

Ces experiences ont par la suite ete reprises avec un nouveau mon- 
tage mis au point par le Departement d’ Etudes et de Recherches de Mecanique 
et Energetique des Systemes (DERMES/CERT) . Il s’agit d’un fil froid de 9 ym, 
dont les broches d ’alimentation et de mesure ont ete dissociees pour eliminer 
les effets parasites (§ 3.3.2.). 

On presente (figure 18) le gradient horizontal de temperature dans la 
veine d’essais pour un nombre de Mach de 0,6, et une temperature d’ecoulement 
de 120 K. Dans la partie centrale de la veine, les ecarts sont faibles : 

+_ 0,7°C, on constate la presence de couches limites thermiques plus chaudes 
au voisinage des parois. Le gradient de temperature semble ici legerement dis- 
symetrique, mais cette dissymetrie s’amenuise lorsque la temperature de 
1’ecoulement augmente ; en effet, des sondages ont egalement ete effectues 
pour des temperatures plus elevees (Tie : 200 K, 240 K, 300 K) , les gradients 
deviennent: pratiquement negligeables. 

On peut en conclure que 1 ’uniformite de temperature obtenue dans la 
veine d’essais est tres bonne dans toute^la gamme des temperatures utilisees. 
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3.5*2 . - Fluctuations de^temperature 

Une premiere serie de mesures, effectuee avec du materiel DISA, a ete 
entreprise pour qualifier la turbulence thermique de 1'ecoulement dans diffe- 
rentes conditions d’essais / Ref. 3 /. Un exemple du signal brut delivre par 
le fil froid est represente figure 19. La sonde de 5 ym a ete placee dans la 
chambre de tranquillisation pour eviter sa destruction mecanique ; en effet, 
la vitesse de 1'ecoulement dans la veine d'essais est de 1'ordre de 170 m/s 
pour un regime moteur de 2600 tours/minute. 

Dans le cas presente ici (figure 19) , la soufflerie fonctionne a tem- 
perature ambiante (300 K) ; le niveau crete a crete des fluctuations (plus de 
1° C) est important, compare au niveau obtenu dans les memes conditions avec 
une soufflerie a induction / Ref. 4 /. Une analyse du signal jusqu'a 4 kHz 
montre que l r on rejoint le bruit de fond vars 1,5 kHz, ce qui n'est pas surpre- 
natn compte tenu de la bande passante d T un fil de 5 ym de diametre et 1 mm de 
longueur . 


L'etude du signal jusqu'a 400 Hz (figure 21), en dehors des frequences 
parasites (50 Hertz et ses multiples, provoquees par 1 'alimentation du moteur), 
montre que les fluctuations de temperature sont essentiellement des tres basses 
frequences. Une analyse spectrale a done ete effectuee dans la gamme 0 a 40 Hz 
(figure 20) ; elle confirme la legere diminution du niveau de fluctuation avec 
1'abaissement de la temperature. Les valeurs quadratiques moyennes relevees 
sont les suivantes : 


bruit de fond 
T « 135 K 
T = 300 K 


0.07 Kelvin 

0.15 

0.21 


L* injection d* azote liquide ne semble done pas provoquer de la tur- 
bulence thermique supplementaire . La reduction de celle-ci avec 1 1 abaissement 
de la temperature de 1'ecoulement est un phenomene surprenant au premier abord, 
compte tenu des resultats deja obtenus dans la soufflerie a induction T'2 
/ Ref. 4 /. 

Une seconde serie de mesures a ete effectuee avec l'aide du Departement 
de Mecanique et Energetique des Systemes, afin d'etudier la correlation des 
fluctuations de temperature dans la chambre et dans la veine d'essais. Le mon- 
tage utilise pour ces mesures est decrit au paragraphe 3.3.2.. La vitesse de 
rotation du moteur a ete maintenue a 1800 tours/minute, ce qui donne une vitesse 
de l'ecoulement dans la veine d'essais de l'ordre de 120 m/s (soit un nombre 
de Mach de 0,43 pour Tie * 200 K) . Des fluctuations de temperature tres basses 
frequences (de l'ordre du Hertz), sont generees au niveau de 1 'alimentation 
d'azote par une vaporisation partielle de 1'azote dans les conduites. 

Nous avons represente (figure 22) les signaux delivres par les deux 
fils froids de 9 ym apres filtrage a 40 Hz. On constate un decalage dans le 
temps des deux courbes , reparable sur les oscillations de plus grande amplitude. 
Cependant, les deux signaux ne se reproduisent pas identiquement ; il semblerait 
qu'il y ait plus de turbulence dans la chambre de tranquillisation que dans 
la veine d'essais, en effet, les frequences superieures au Hertz semblent 
amort ies . 



Page 19 


Les deux signaux ont ete analyses, ils montrent une bonne correlation 
pour un decalage en temps de 58 m/s (figure 23). Nous presentons (figures 24 
et 25) les spectres en frequence releves.au cours de cet essai, pour lequel 
la temperature de l’ecoulement etait stabilisee autour de 200 K. Nous avons 
filtre les signaux a travers un filtre passe-bande de 1 Hz a 40 Hz, pour ne 
s'interesser qu'au domaine de frequence ou des differences signif icatives 
entre les deux fils peuvent apparaltre. 

On releve en effet un niveau de fluctuation legerement superieur dans 
la chambre de tranquillisation (figure 25) que dans la veine d T essais 
(figure 24), jusqu’a 10 ou 20 Hz* Au-dela, les fluctuations thermiques sont 
noyees dans le bruit de fond de 1 'appareillage. 

3.5.3. - Fluctuations de pression 

Une premiere analyse consiste a etudier le niveau de bruit de la souf- 
flerie pour differents regimes du moteur (figure 26). On constate tout d f abord 
une augmentation des fluctuations de pression statique, mesurees dans la veine 
d f essais lorsque la vitesse augmente. 


Les valeurs quadratiques moyennes V P obtenues a temperature am- 
biante (300 K) pour une analyse a 5 kHz, sont les suivantes : 


tours/min. 

mb 

0 

0,1 

500 

0,2 

1000 

0,2 

2100 

0,6 

2600 

0,9 


On observe egalement que la frequence caracteristique du ventilateur 
/ Ref. 3 / est marquee par un pic de fluctuations de pression (a la precision 
de mesure de la vitesse de rotation du moteur pres), figure 26. 


Apres avoir etudie le bruit de la soufflerie a temperature ambiante, 
nous avons compare les niveaux des fluctuations de pression obtenues en regime 
stabilise, pour differentes temperatures.de 1 'ecoulement , et compare aussi a 
une temperature intermediate avec. un debit d’azote nul (1 f ecoulement est alors 
en phase de rechauf f ement) . Deux gammes de frequences ont ete analysees de 0 a 
500 Hz et de 0 a 5 kHz, figures 27 et 28. Les valeurs quadratiques moyennes 



sont alors les suivantes , pour N = 2600 tours/min. (Notons que 
etait fait a vitesse de rotation du ventilateur constante, le nombre 
de Mach atteint dans la veine d’essais diminue quand la temperature augmente). 
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Ti 

300 K 

140 K 

165 K (G^sO 

M 

0,5 

0,72 

0,70 

500 

Hz 

VF 

0,6 mb 

1,7 mb 

1,3 mb 


4,2 

6,4 

5,5 

5000 

Hz 

VF 

0,9 mb 

1,9 mb 

1 , 6 mb 


6,1 

7,5 

6,7 


On trouve, bian evidemment, que l’energie totale de fluctuation est d’autant 
plus elevee que la gamine d’ analyse est grande* 


Contrairement a ce qui avait ete obtenu dans la soufflerie a induc- 
tion T’2 (ou le nombre de Mach de la veine etait constant, quelle que soit la 
temperature de 1’ecoulement, grace a un col aval) / Ref* 4 /, il y a une in- 
fluence du niveau de temperature sur les spectres des fluctuations de pression, 
II ne semble pas que l f injection d ’azote liquide soit a mettre en cause ; en 
effet, lorsqu’on arrete celle-ci, on ne retrouve pas le spectre mesure a tem- 
perature ambiante, figure 27* 


A la phase actuelle de 1’etude, il semblerait que 1 ’augmentation du 
bruit avec 1’abaissement de la temperature de l T ecoulement, soit lieea_ 1’ aug- 
mentation du nombre de Mach dans la veine d’essais, le rapport 
(0-5 kHz) dependant peu de la temperature. \ 


Les spectres des fluctuations de pression statique ont gte presentes 
sous une forme normalisee / Ref. 3 /, faisant apparaitre le bruit de couche 
limite. On observe que le bruit mesure dans 1 ’ installation est relativement 
eleve ; une etude pourra etre entreprise afin de diminuer sensiblement le niveau 
des fluctuations, et de determiner si possible les parametres agissant sur la 
variation du bruit avec le niveau de temperature de 1’ecoulement. 

3,6. - Problemes_lies_aux_f lux thermiques et aux temperatures de garoi 
pour un ecoulement^cryogenique transsonique 

3.6,1. - Exploitation des_resultats d’une methode integrale^de calcul 
des couches limit es turbulentes 

La methode de calcul utilisee est soramairement decrite / Ref. 3 /, 
on trouvera dans ce rapport les premiers resultats concernant I’effet des flux 
de chaleur a la paroi sur les grandeurs caracteristiques de la couche limite 
soumise a des gradients de pression. Une indication sur 1’ evolution du point de 
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decollement en fonction des parametres : gradient de pression, temperature de 
paroi et pression (ou nombre de Reynolds), avait egalement ete recherchee, 

Dans l f etude actuelle, 1 T exploitation systematique des programmes de 
calcul permet de comparer les effets respectifs d f un flux de chaleur a la 
paroi et du nombre de Reynolds . 

La methode de calcul utilisee pour la resolution des equations de la 
couche limit e est une methode integrale, dont on a pu verifier la validite dans 
ce domaine de calcul. II est clair que nous ne nous preoccupons pas ici du 
phenomene de couplage entre l f ecoulement exterieur et la couche limite. 

Pour mettre en evidence ces phenomenes, on a envisage des distributions 
du nombre de Mach tres schematiques, ou le gradient de vitesse est constant ; 
la longueur de calcul est de 1 metre. 

Conditions de calcul 

Les differentes repartitions de Mach sont presentees (figure 29), ou 
on reporte M/Mr en fonction de x. Mr a ete choisi egal a .7 ou 1.2. Les con- 
ditions generatrices sont Tie * 120 K, Pie = 1 bar ; l’ecoulement est so:Lt 
laminaire, soit turbulent (dans ce cas, la transition est declenchee a l f abs- 
cisse X = .08 m) . 

Nous essaierons alors de rendre compte de 1 'influence de Tp autour 
de la valeur adiabatique (0,9 < ^ < 1,1), par le rapport de la variation rela- 
tive de la grandeur caracteristique choisie a la variation relative de Tp : 

6x = )/(A^ ) , ou X sera I’epaisseur de deplacement , l'epaisseur 

de quantite de mouvement B , le parametre de forme H - ^ a /q , le coefficient 
de frottement Cf. 


De meme, pour qualifier l 1 influence de la pression Pi autour de la 
valeur nominale (0,5 < Pi < 2) , correspondent a une variation du nombre de 
Reynolds dans le meme rapport, on posera : 


7 * = 

X * 'Ti * 

Les rapports Cy et permettent done, respect ivement , de mesurer la sensi- 

bilite de la grandeur X aux variations de Tp et de Pie. 


Les evolutions des parametres de la couche limite Oa , & , H et Cf, 
en regime turbulent ou en regime laminaire, sont representees en fonction de X 
(figures 30 a 33), dans notre cas de reference (Mr = 0,7 ; Pie ■ 1 bar ; Tp * Tf ) , 
pour les differents gradients de pression Studies (figure 29) . 
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Resultats 

1) Regime laminaire 

- influence de Pi 

On constate que dans ce cas, ^ ^ ^ sont tout a fait 

independants du nombre de Mach de reference, de l'intensite du gradient de 
pression (positif, negatif ou nul) et de la station ou on les a calcules. 

U = % ’ lej -- 50et % -°- 

- influence de la temperarure de paroi Tp 

Le phenomene est ici plus complexe • car si , £q et ont des 
variations moderees,en revanche CcJ est sensible §. 1' intensity du gradient de 
pression et a la station considSree, tendant meme vers - « lorsqu’on s'approche 
du point de ddcollement (ce qui est normal puisque Cf est nul en ce point) ; 
en revanche, il varie peu suivant que le Mach de reference est .7 

4 < £Sa < 

^ - o,l <£& < 0 , A 

A <£ h < A, 1 

Les variations de Cg£ sont representees figure 34. 

Afin que 1 1 interpretation de ces resultats soit plus claire, prenons 
pour exemple l’epaisseur de deplacement 61 rune variation de 1% sur Pi induit 
une variation de -0.5% sur a A , alors qu'une variation de 1% sur Tp conduit 
a une variation de 1 a 1,2% sur (j A , c'est-a-dire que Tp a environ 2 fois plus 
d f influence que Pi sur q a . 

Pour 0 , il n'en va pas de meme : 1 T influence de Tp est presque nulle 
pour des gradients de pression nuls ou positifs, done seule celle de Pi compte, 
et pour des gradients de pression negatifs d -.2, e'est-a-dire un rapport 
d f influence 2 a 3 en faveur de Pi. 

Pour H, le cas est simple puisque seule, la temperature de paroi agit 
sur ce parametre, Pi n’ayant aucune influence. 

Quant au coefficient de frottement, il est preferable de se referer 
a la figure (34) et de multiplier par 2, (puisque * -.5* ) l’echelle en 

ordonnees afin de se rendre compte de 1* influence relative de Tp et Pi. 

2) Regime turbulent 


- influence de Pi 


Ici, on peut faire exactement les memes remarques qu’en regime lami- 
naire, a savoir que ^ ^ sont insensibles au gradient de pression, 

au Mach de reference et a la station"' choisie ; les valeurs sont cependant plus 
faibles : 
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- influence de Tg 

La situation differe ici du regime laminaire,et de maniere sensible. 
En effet, les coefficients a pen pres constants sont a present : et £dl 

0,8 < £§4 < 0,9 et -.3 < £c£ < -.2, qui ne dependent pratiquement ni du ^ 

gradient de pression, ni de J la station de calcul. 

Par contre, <fj,| et £y ont des variations plus etendues, comme le 
montre la figure 35 ; on retiendra pour memoire que reste voisin de 1. 

Les influences relatives de Tp par rapport a Pi sont done de l’ordre 
de 4 pour | , 1.5 a 2 pour , quant a0 de 0 a 2, e’est-a-dire que la 
tendance peut s’inverser. Pour H, seule la temperature de paroi a une action 
sensible. 

Notons encore que, comme en laminaire, le nombre de Mach de reference 
a une influence peu sensible (il deplace ces valeurs tout au plus de 0.1). 

Conclusion 


On retiendra done de cett:e comparaison que 1 T effet Reynolds n’est 
generalement pas negligeable devant l f effet de temperature de paroi (sauf pour 
le parametre de forme ou le Reynolds n’a aucune influence) ; notamment pour 
I’epaisseur de quant ite de mouvement dont on sait que la valeur au bord de fuite 
du profil est directement liee a la trainee par la relation de SQUIRE et YOUNG. 

dependant, l f effet d f une variation de temperature parietale est beau- 
coup plus oomplexe, car elle agit de faqon differente suivant le parametre 
etudie et les gradients de pression imposes. 

II reste a souligner l f importance que prend la temperature de paroi 
lorsqu'on travaille en transition naturelle, et non plus en transition declen- 
chee ; en effet, une etude faite aux Etats-Unis a montre que le nombre de 
Reynolds de l f abscisse au point de transition, etait directement proportionnel 

"Ho _7 

a ( ) ; on se ,rend compte tout de suite qu’une erreur de 1% sur la tem- 

perature de paroi (ce qui represente, a ces temperatures cryogeniques, a peine 
plus de 1°) conduit a une erreur de 7% sur le nombre de Reynolds de transition, 
et done sur la position de celle-ci. II est dans ces conditions hors de question 
de negliger ce phenomene lorsqu’on travaille en transition naturelle. 

3.6.2. - Etude experimentale de 1 ? effet de temperature sur un profil 
CAST~7 

Au cours d’une campagne d’essais effectuee a T2 sur le profil CAST 7 : 
avec l f utilisation des parois adaptables, nous avons etudie les effets d T un 
ecart de temperature de la maquette par rapport a la temperature adiabatique 
/ Ref • 5 / . 

Quelques minutes avant la rafale a temperature ambiante (Tie ~ 280 K) , 
nous chauffons la maquette a l 1 aide d’une couverture chauffante ; puis, les 
parois etant prepositionnees suivant une forme proche de 1 ’adaptation, nous 
enregistrons au cours de la rafale l f evolution des temperatures et la repar- 
tition des pressions le long du profil (figures 36 et 37) . 



Page 24 


En une rafale, on peut done sulvre 1* influence du Tp/Tf (figure 36) 
sur les caracteristiques aerodynamiques deduites de la distribution de pres- 
sion mesurde sur le profil, tous les autres parametres etant constants par 
ailleurs (i = 0°, M = 0*78, pression gdneratrice fixee, parois de la veine 
immobiles, declenchement de la transition a 7/J etc...). 


Nous prSsentons figure 37 la distribution du nombre de Mach, relevee 

au debut et a la fin de la rafale 1* 109 et 1,064 a 30% de la corde) . A 

premiere vue, I’effet paralt negligeable, cependant il y a un petit ecart sys- 
tdmique qui se traduit par une evolution des coefficients aerodynamiques 
( (*p , C* , Cm ) (figure 38) . 


Nous avons egalement mis en evidence l’effet d’une variation du nombre 
de Reynolds, en augmentant la pression generatrice de 1* Scoulement / Ref. 5 /. 
Une comparaison des deux effets apporte des enseignements interessants ; par 

exemple, une modification du coefficient de portance AC* * - 0,01 ( - - 2%) 

C ? 


serait produite par 


AT 


- une augmentation de la temperature de paroi de 


8 % 


ou - une diminution du nombre de Reynolds de 25% • 

Te 

Les conclusions tirees de l’effet compare du Reynolds et de la tem- 
perature ne sont pas identiques, suivant le parametre observe (position de 
l’onde de choc, coefficient de trainee, coefficient de portance, etc...)» 
figure 38. 


De plus, il faudrait explorer systematiquement le domaine (en inci- 
dence et en nombre de Mach) d f utilisation du profil pour tirer des conclusions 
valables sur l f influence de la temperature de paroi. Cette premiere approche 
montre cependant qu f il faut des moyens de mesure et de depouillement relati- 
vement sophisitiques ,pour detecter les ecarts produits par une faible variation 
de la temperature de paroi. 


4 - RECAPITULATION DES RESULTATS ACQUIS 

- L ’augmentation du volume du bidon d T injection d’azote off re la pos- 
sibilite d’effectuer des essais de longue duree lorsque la pression generatrice 
est de 1 bar (essais de controle ou de mise au point), mais aussi des rafales 
stabilisees a la puissance maximale du ventilateur (pression generatrice et 
Mach veine maximum) . 

- La liaison entre la soufflerie T f 3 et le systeme d ’acquisition de 
donnees rapide nous a permis, apres une phase de mise au point, d’effectuer 
des mesures de fluctuation de pression et de temperature. 

- Les problemes d ’ instrumentation relatifs au f onctionnement cryoge- 
nique continu ont ete abordes dans cette installation pilote. Il a ete ainsi 
constate que les principales solutions retenues pour la soufflerie T’2 a court 
temps de rafale (30 s) , / Ref. 4 /, restaient valables meme pour des fonction- 
nements de longue duree. 
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- Les performances de la soufflerie actuelle ont ete soigneusement 
verifiees dans tout son domaine d ’utilisation* Nous nous sorames particulierement 
attaches a determiner la repartition des pertes de charge le long du circuit, 
ainsi que les profils de vitesse en differentes sections. La partie hautes vi- 
tesses de longueur importante represente la cause essentielle des pertes de 
circuit. 


- Nous avons effectue une etude comparative des qualites de l’ecou- 
lement, relatives aux fluctuations de temperature dans la chambre de tranquil- 
lisation et: aux fluctuations de pression dans la veine d’essais,pour les 
temperatures cryogeniques . comme pour les temperatures ambiantes. Nous n’avons pas 
trouve d’ augmentation du bruit thermique et aerodynamique qui aurait pu etre 
provoquee par l’injection d’azote liquide, 

- Les gradients de temperature de mesures dans la veine d’essais, hori- 
zontalement et transversalement , montrent une bonne homogeneite spatiale. 

- L ’exploitation systematique, autour d’un cas realiste, de la methode 
integrale de calcul des couches limites laminaire et turbulente avec flux de 
chaleur, nous a permis de comparer les effets provoques par une variation du 
nombre de Reynolds ou par une variation de la temperature de paroi. Les modifi- 
cations apportees par 1 ’augmentation de la pression generatrice de l’ecoulement 
sont relativement simples a analyser ; par contre, une variation de la temperature 
parietale implique des modifications beaucoup plus complexes, fonctions notam- 
ment de l’abscisse choisie ou des gradients de pression etudies. II semblerait 
egalement que le point de transition soit tres sensible au parametre Tp/Tf, 

les essais effectues en transition libre seraient alors fortement affectes par 
l’effet temperature. 

- Une etude experimentale sur un profil CAST 7 a ete conduite dans la 
soufflerie T2, equipee de ses parois adaptables. L’effet de temperature a ete 
observe dans un cas particulier (M^ =0.78, i = 0, transition declenchee a 7%), 
en chauffant la maquette avant une rafale a temperature ambiante. Nous avons 
constate une influence legere, mais systematique, sur les caracteristiques aero- 
dynamiques du profil. On ne peut cependant pas en conclure que les ecarts 
provoques par une temperature de maquette legerement differente de la temperature 
adiabatique,;, sont negligeables devant 1’ influence des autres parametres. 


5 - CONCLUSION 


L’ amelioration progressive du circuit (veine, ventilateur) , de ses 
organes annexes (alimentation d ’azote), de 1 ’ instrumentation (capteur de pression, 
sonde de temperature) et de sa chaine d’ acquisition de donnees, a pour but de 
rendre pleinement operationnelle une installation dans laquelle des recherches 
a caractere fondamental pourront etre effectuees. 

Cependant, 1’ analyse detaillee de chacune des etapes permet de tirer 
un grand nombre d ’enseignements sur la conception et le fonctionnement des souf- 
fleries cryogeniques en general, qui font appel a une technologie nouvelle dont 
de nombreux aspects sont inconnus ou incertains. 

Parallelement aux etudes experimental es , il est important de deve'Lopper 
des moyens de calcul theorique dont le point essentiel concerne les transferts 
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de chaleur. Nous avons mis l 1 accent sur l f influence de la temperature de paroi 
sur les principales caracteristiques de la couche limite. En effet, les mesures 
qui seront effectuees sur une maquette en soufflerie cryogenique seront plus 
ou moins affectees par l’ecart de temperature entre la maquette et 1 ’ecoulement . 
II est alors important de definir les tolerances admissibles, car celleseci 
conditionnent la conception des maquettes et le deroulement des essais. 


6 - PERSPECTIVES ULTERIEURES 

- On recherchera les solutions susceptibles d'ameliorer le fonction- 
nement aerodynamique du circuit, permet tan t d’aboutir a une- reduction de la 
perte de charge dont devraient benef icier la consommation d f azote liquide 

(du fait de la diminution de la puissance necessaire), le nombre de Reynolds 
maximum atteint dans la soufflerie (par augmentation de la pression genera- 
trice) et les qualites de I'ecoulement (reduction des decollements) * 

- On etudiera les ameliorations liees au systeme d 1 entraxnement 
(moteur, multiplicateur, ventilateur) ,permettant de couvrir aux vitesses trans- 
soniques une plage de temperatures de fonctionnement nettement plus importante 
que la plage tres reduite actuellement disponible. Notamment, le remplacement 
du ventilateur actuel par un ventilateur a double etage permettrait d'augmenter 
la section de passage, ce qui contribuerait a reduire les pertes de charge du 
circuit et a diminuer les pertes thermiques importantes localisees dans cette 
section. 

- Les etudes developpees pour 1 f instrumentation des souffleries cryo- 
geniques devront etre poursuivies ; 

. d T une part dans le sens de l T obtention de resultats de plus en plus precis et 
detailles, afin d’obtenir une qualification de plus en plus fine de l’ecou- 
lement, 

. d f autre part dans le sens de la mise au point de techniques experiment ales en 
ambiance cryogenique de plus en plus sophist iquees. 

- Les methodes de. calcul theorique devront etre developpees de maniere 
a etre directement comparables aux essais effectues sur maquette. Deux axes 
sont envisages : 

• programme de calcul de la couche limite avec flux de chaleur , couple avec un 
calcul du champ aerodynamique potentiel, 

. methode de calcul des transferts de chaleur a l’interieur des materiaux, 
couplee a une methode integrale de calcul des couches limites en presence de 
gradient de pression. 

- Enfin, il est necessaire d f etudier des a present la conception des 
maquettes pour des essais en soufflerie cryogenique : mise en temperature des 
profils avant la sequence de mesure, declenchement de la transition pour des 
couches limites de faibles dimensions, ou au contraire eviter un declenchement 
intempestif de la transition qui risque d T etre produit par les prises de pression. 
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FIGURE 2 : STOCKAGE ET SYSTEME D' INJECTION D' AZOTE LIQUIDE. 
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FIGURE 9 : DEBITS MASSIQUE ET VOLUMIQUE DANS LA SOUFFLERIE T'3 
7 EN FONCTION DU NOMBRE DE MACH DANS LA VEINE 

(RAMENES AUX CONDITIONS STANDARDS) 
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FIGURE 10 : PERTES DE CHARGES TOTALES DE LA SOUFFLERIE EN ’ 

FONCTION DU NOMBRE DE MACH 
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FIGURE 12 : DISTRIBUTION DES VITESSES EN AVAL DU VENTILATEUR 
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FIGURE 14 L..PUISSANCt.-NF,CESSAIRE POUR VAJNCRF LES PERTES DF CHARGE DU CIRCUIT 
A M=0,85 EN FONCTION DE LA PRESSION ET DE LA TEMPERATURE 
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FIGURE 15 : PUISSANCE THEORIQUEMENT DISPONIBLE AU MOTEUR EN FONCTION DE LA 

TEMPERATURE, LORSQUE LA VITESSE DE RQ.IATION DU VENTILATEUR EST 

TELLE QUE LE NOMBRE DE MACH VEINE EST EGAL A 0,35 
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FIGURE 16:N0MBRE DE REYNOLDS UNITAIRE EN FONCTION DE LA 
PRESSION ET DE LA TEMPERATURE 
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FIGURE 21 : COMPARAISON DES FLUCTUATIONS DE TEMPERATURE DANS LA CHAMBRE DE 
TRANQUILLISATION (500 Hz) 





FIGURE 23 : COEFFICIENT DE CORRELATION DES DEUX SIGNAUX EN FONCTION 
DU DECALAGE EN TEMPS 
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r IGURE 22 : SIGNAUX BRUTS DELIVRES PAR LES FILS FROIDS (9 pm) 

DANS LA CHAMBRE DE TRANQUILLISATION ET DANS LA VEINE 
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FIGURE 26: FLUCTUATIONS DE PRESSION POUR 4 VITESSES DU VENTILATEUR 
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EVOLUTION DE 01 ET 02 
EN FONCTION DE X 
POUR LES DIFFERENTS CAS 
EN REGIME LAMINAIRE M r = .7 



FIG. 31 : 
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FIG. 33 : 


EVOLUTION DE H ET Cf EN FONCTION DE X 

POUR LES DIFFERENTS CAS EN REGIME TURBULENT 
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FIG. 36 : EVOLUTION DE LA TEMPERATURE DU PROFIL CAST 7 AU COURS 
D'UNE RAFALE A T2 (PROFIL PRECHAUFFE) 
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FIG. 38: SENS IBILITE AUX VARIATIONS DE TEMPERATURE 

DU PROFIL : CARACTERISTIQUES PROFIL PL, 32 
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